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Introduction
Le contrôle de la pollution sonore aux alentours des aéroports est devenu un enjeu
majeur, accentué par l’accroissement du trafic aérien. La diminution à apporter au
bruit engendré par les avions est évaluée en Europe par les documents ACARE 2020 et
ACARE 2050, qui chiffrent les limites du bruit perçu par les riverains. Les avionneurs et
les motoristes cherchent donc à réduire l’émission des sources sonores dominantes. Les
motoristes construisent des turboréacteurs à haut taux de dilution et raccourcissent
la longueur des nacelles, afin de limiter le niveau du bruit de jet et la masse des
turboréacteurs. Le diamètre des turboréacteurs est alors augmenté et la vitesse de
rotation du régime nominal est réduite. Lors du décollage de l’appareil ainsi qu’en phase
de montée, l’extrémité des aubes de la souﬄante peut toutefois devenir supersonique,
ce qui crée des ondes de choc. Ces ondes de choc, ayant une forme d’ondes en N,
remontent la nacelle à partir du rotor jusqu’à l’entrée d’air et rayonnent vers l’avant de
la cabine ainsi qu’en champ lointain (contribuant ainsi aux niveaux sonores enregistrés
aux points de certification). La figure 1 illustre ce phénomène de propagation des chocs
vers l’amont. Pour un rotor dit « régulier », c’est-à-dire dont toutes les aubes sont
parfaitement identiques, le spectre sonore est composé des harmoniques de la fréquence
de rotation des aubes BPF (pour Blade Passing Frequency en anglais) ; leur fréquence
est égale à fBPFm = mBN où B est le nombre d’aubes, N le régime de rotation du
rotor en hertz et m le rang de la BPF. Cependant, de petites irrégularités géométriques
d’une aube à l’autre produisent des variations en amplitude et en phase des ondes en
N. Le spectre sonore d’un rotor réel contient alors non seulement les BPF mais aussi
des harmoniques à la fréquence de rotation du rotor FMR (également appelés MPT
pour Multiple Pure Tones en anglais ; leur fréquence est égale à fFMRn = nN où n est
le rang de la FMR. La propagation des ondes de choc dans la nacelle étant non linéaire,
deux phénomènes notables sont à prendre en compte : a) la propagation entraîne une
diminution du niveau de pression sonore des ondes ; b) un transfert énergétique s’opère
entre les BPF et les FMR dans le cas d’un rotor réel, de sorte que le niveau des FMR en
fin de propagation peut être supérieur à celui des BPF. Deux axes majeurs de recherche
inhérents à la problématique du bruit des ondes de choc restent à explorer : d’une part,
la prise en compte des variations géométriques des aubes lors de la génération des
ondes en N et, d’autre part, la modélisation de la propagation non linéaire de ces
ondes dans la nacelle et leur rayonnement amont. Cette thèse se propose d’étudier
ces deux mécanismes à partir d’approches analytiques et numériques. La description
du choc initial au voisinage d’une aube de la souﬄante sera supposée connue (donnée
généralement issue d’un calcul RANS).
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Introduction
Figure 1 – Illustration du phénomène de génération de chocs par la souﬄante en régime
transsonique et propagation vers l’amont (pression issue du RANS de la confi-
guration FANPAC exposé au chapitre 4)
Les études du phénomène de propagation des ondes en N ont débuté en 1946 par
Dumont [11]. Il a caractérisé l’émission des ondes de choc engendrées par des projec-
tiles. En ce qui concerne la propagation des ondes de choc issues d’un turboréacteur,
les premières études datent de 1975 et coïncident avec l’apparition des turboréacteurs
à grand taux de dilution. En 1970, Morfey et Fisher [41] ont décrit la décroissance du
saut de pression d’une onde en N en fonction du saut de pression initial, de la distance
entre chocs, de la distance de propagation axiale de l’onde et du nombre de Mach axial
supposé uniforme. Cependant, ce premier modèle 1D ne peut s’appliquer qu’à un ro-
tor parfait. En 1971, Hawkings [23] a pris en compte les variations en amplitude et en
phase des ondes en N par un modèle de propagation temporel quasi 2D, propageant des
ondes en N irrégulières. Le modèle analytique le plus élaboré a été développé en 2001
par McAlpine & Fisher. Il propage dans le domaine spectral un train d’ondes irrégulier
en amplitude et en phase, en tenant compte de la coupure des modes évanescents ainsi
que de la présence éventuelle d’un traitement acoustique en paroi de la nacelle. En pa-
rallèle de ces modèles analytiques, les simulations numériques émergentes permettent
de considérer les géométries réelles des turboréacteurs ainsi que les écoulements trans-
soniques non uniformes. Ces études peuvent être classées suivant deux catégories : a)
les calculs modélisant un seul canal inter-aubes réduisent grandement la taille du do-
maine de calcul (en divisant le nombre de cellules par B) mais, par conception, ne
peuvent propager que les harmoniques de la BPF (hypothèse de rotor régulier) ; b) de
rares simulations de la géométrie complète incluent l’ensemble des aubes (calculs sur
360°). De tels calculs sont évidemment très coûteux. Quant aux équations résolues,
les approches RANS et Euler semblent bien adaptées pour simuler respectivement la
captation du choc (incluant les effets visqueux) et la propagation des ondes en N (en
supposant un fluide parfait).
Au sujet de la génération des ondes de choc, plusieurs approches ont été étudiées. Pi-
ckett [47] a établi un modèle de génération d’ondes en N irrégulières à partir des écarts
types des variations d’amplitude et de phase de ces ondes en N. Ce modèle simple à
mettre en œuvre nécessite cependant la connaissance des écarts types (qui peuvent
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être par exemple mesurés), qui peut varier en fonction des turboréacteurs d’un même
modèle. Un autre inconvénient de la méthode est qu’elle ne prend pas en compte l’or-
ganisation des aubes autour du rotor. McAlpine & Fisher [36] ont développé un modèle
de génération des MPT en créant un train d’ondes en N à partir du spectre de pression
sonore et d’un tirage aléatoire de phases. Ce modèle plus représentatif du signal de
pression issu d’un turboréacteur nécessite de connaître le spectre de pression près de la
souﬄante (par des mesures ou par des simulations numériques). Une dernière méthode
consiste à directement propager le signal de pression mesuré par un capteur de pression
ou issu d’une simulation numérique. À propos des simulations numériques, le signal de
pression peut être issu d’un calcul modélisant une organisation définie des aubes sur
le rotor. Cependant, les calculs étant coûteux et le nombre d’arrangements d’un jeu
d’aubes sur le rotor étant très élevé (égale à (B − 1!)), réaliser plusieurs simulations
numériques en changeant l’ordre des aubes est inenvisageable. D’autres stratégies ont
donc été mises en place. Gliebe [19] a étudié numériquement l’influence d’un défaut géo-
métrique d’une aube sur les aubes voisines. Il a mis au point une méthode permettant
de reconstruire un signal complet issu d’une configuration précise à partir de simula-
tions numériques modélisant un nombre réduit de canaux inter-aubes. Les différentes
méthodes disponibles actuellement permettent de générer des trains d’ondes à partir
de grandeurs statistiques, de spectres de pression sonore mesurés près de la souﬄante
ou de signaux de pression obtenus numériquement. Elles ne permettent cependant pas
de considérer l’effet de l’organisation des aubes sur le rotor sur le signal généré ou
bien cet effet est pris en compte par des calculs CFD instationnaires très coûteux. En
ce qui concerne la liaison avec les méthodes de propagation, tandis que les modèles
analytiques ne peuvent pas tenir compte des effets géométriques 3D, les simulations
numériques les plus avancées reposent sur une description globale des phénomènes,
associant la génération des chocs et la propagation dans la manche. Ces simulations
très lourdes rendent leur utilisation difficile dans un contexte industriel. Les présents
travaux de thèse ont des objectifs multiples qui consistent à :
• établir les liens entre les différents modèles analytiques de génération des FMR
et de propagation des chocs ;
• identifier les différentes limites de chacun des modèles sur des configurations de
turboréacteurs réalistes et récentes ;
• développer un modèle de génération des FMR prenant en compte les défauts de
calage des aubes et pouvant s’appliquer à n’importe quelle organisation des aubes
autour du rotor ;
• enfin, à mettre au point et appliquer une méthode d’injection numérique d’ondes
de choc dans des domaines de calcul 1D, 2D et 3D, en s’appuyant sur le code
CFD elsA utilisé en milieu industriel pour les turbomachines.
L’originalité et l’intérêt de la méthodologie numérique proposée ici est de dissocier la
captation des chocs (problématique CFD/RANS) de la propagation des ondes en N
incluant la génération des FMR (approche CAA/Euler). Le mémoire comprend cinq
chapitres, qui couvrent les deux volets portant d’une part sur les études analytiques
(chapitres 1, 2 et 3) et d’autre part sur l’approche numérique (chapitres 4 et 5).
Dans un premier temps (chapitre 1), une étude théorique établit clairement les liens
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entre les différents modèles de propagation. L’accent est également mis sur les hypo-
thèses régissant les modèles de génération de FMR. Dans un deuxième temps (chapitre
2), les différents modèles de propagation et de génération de FMR sont appliqués à plu-
sieurs configurations de turboréacteurs issues de la bibliographie, d’expériences ou de
simulations numériques. Ces modèles sont comparés et leurs limites identifiées. Ensuite,
dans le chapitre 3, un modèle de génération d’ondes en N irrégulières utilisant le calage
des aubes est développé à partir d’une campagne d’essais (démonstrateur MASCOT 2).
Durant ces essais fournis par Snecma, non seulement les signaux de pression en paroi
ont été enregistrés à deux positions axiales (près de la souﬄante et après propagation)
mais encore les angles de calage des aubes mobiles ont été mesurés en fonctionnement.
Trois organisations des aubes sur le rotor ont été testées. À partir d’une des organisa-
tions (appelée configuration de référence), l’influence des défauts de calage des aubes
sur la variation des distances entre chocs est étudiée. Cela aboutit à une méthode de
génération de trains d’ondes en N dont les irrégularités sont fonction de l’organisation
des aubes sur le rotor. Les valeurs du calage des aubes issues de la configuration de
référence sont réorganisées selon les deux autres configurations et les trains d’ondes
correspondants sont reconstruits par cette nouvelle méthode de génération d’irrégula-
rités. Ces trains d’ondes sont propagés par la méthode spectrale de McAlpine & Fisher
et les résultats sont comparés aux mesures.
Le second volet du mémoire est consacré à l’approche numérique, visant à s’affran-
chir des hypothèses émises dans les méthodes de propagation analytiques et ainsi à
prendre en compte les effets géométriques et les écoulements 3D lors de la propaga-
tion. Pour cela, une méthode numérique d’injection d’ondes de choc est mise au point.
Les signaux sont injectés dans des domaines de calcul 1D, 2D au chapitre 4 et 3D au
chapitre 5. Premièrement, le champ conservatif issu d’une simulation RANS de l’une
des configurations de turboréacteur précédemment étudiée est injecté dans un domaine
de calcul annulaire infiniment mince. Deuxièmement, une méthode de génération du
champ conservatif à partir des fluctuations de pression est développée et validée. Elle
permet d’injecter des ondes de choc issues de mesures ou déterminées analytiquement,
dont seul le signal de pression est connu. Le champ conservatif recalculé à partir des
fluctuations de pression est injecté numériquement et propagé. Les deux approches sont
ainsi confrontées. Afin d’étudier les effets 3D de la propagation des chocs, l’étendue ra-
diale (hauteur de veine) des domaines de calcul est progressivement augmentée jusqu’à
la modélisation d’une entrée d’air 3D complète. Des maillages acoustiques sont réalisés
à partir des géométries réelles des différentes configurations traitées et les ondes de
choc issues du calcul RANS y sont injectées et propagées. Les différents résultats sont
comparés. Enfin, la propagation numérique 3D des FMR est étudiée : un signal issu des
mesures de la campagne d’essais du démonstrateur MASCOT 2 est injecté et propagé
dans le domaine acoustique ; les résultats sont comparés aux essais.
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Chapitre 1
Propagation des ondes de choc et
génération des FMR
Il existe deux grands axes d’étude, la propagation des ondes de choc et leur gé-
nération. La propagation des ondes de choc peut être étudiée grâce à des modèles
analytiques ou par des simulations numériques. Concernant les méthodes analytiques,
deux catégories de modèles de propagation se différencient. La première correspond aux
études analytiques et expérimentales réalisées dans les années 1970, qui se concentrent
sur l’évolution temporelle de l’amplitude et de la phase d’ondes en N. Ces modèles
temporels permettent de propager uniquement des signaux de pression sous la forme
de trains d’ondes en N réguliers ou irréguliers mais ne peuvent pas tenir compte des
différents modes radiaux (µ). La seconde catégorie est fondée sur la résolution dans
le domaine spectral des équations de l’acoustique non linéaire. Ces modèles propagent
tout type de signaux de pression et prennent en compte la coupure des modes, la
présence éventuelle d’un traitement acoustique dans la nacelle, ainsi que les différents
modes radiaux. De plus, les modèles de propagation se décomposent en trois types sui-
vant qu’ils décrivent l’évolution de signaux en 1, 2 ou 3 dimensions (1D, 2D, 3D). Les
modèles 1D décrivent l’évolution du saut de pression ∆p d’une onde en N. Les modèles
2D propagent une série d’ondes de choc engendrée par les aubes du rotor à un rayon
donné et ignorent donc les modes radiaux. Enfin, les modèles 3D prévoient l’évolution
d’un train d’ondes en N en tenant compte des modes angulaires et radiaux. Le second
axe de recherche concernant le bruit d’onde de choc émis par un turboréacteur est la gé-
nération des irrégularités des ondes en N. Cette thématique a été traitée non seulement
par le biais d’études expérimentales mais aussi par des simulations numériques.
Ce chapitre débute par un rappel des bases théoriques de l’acoustique non linéaire.
Les équations d’où découlent les principaux modèles analytiques de propagation des
ondes en N sont présentés dans le paragraphe 1.1. Ensuite, les différents modèles de
propagation d’ondes en N sont décrits dans les paragraphes 1.2 et 1.3. Le paragraphe
1.4 expose les différentes méthodes de génération d’irrégularités des ondes en N. Enfin,
un état de l’art concernant les simulations numériques des ondes de choc dans les
turboréacteurs est brossé dans le paragraphe 1.5.
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1.1 Bases théoriques de l’acoustique non linéaire
Les phénomènes non linéaires tels que la différence de vitesse de propagation entre
une onde linéaire et non linéaire sont connus depuis le dix-huitième siècle. Les travaux se
sont alors concentrés sur la propagation non linéaire d’une onde plane unidirectionnelle
(Lagrange (1761), Poisson (1808), puis Riemann & Earnshaw (1860)). La formation de
chocs a ensuite été étudiée en 1848 par Stokes. Rankine (1870) et Hugoniot (1887,
1889) ont démontré que la conservation de l’énergie à travers un choc implique un saut
d’entropie et ont établi les équations de passage à travers cette discontinuité. Dans
les années 1930, Fay (1931) et Fubini (1935) ont décrit la déformation d’une onde si-
nusoïdale avant la formation du choc dans un fluide non visqueux. De plus, Fubini a
démontré qu’au cours de sa propagation, la déformation de l’onde sinusoïdale initiale-
ment monochromatique donnait lieu à une cascade énergétique vers des harmoniques de
rang plus élevé (cf. fig. 1.1). En 1948, Burgers établit l’équation de propagation d’ondes
planes en acoustique non linéaire dans un fluide visqueux (initialement utilisée en tant
que modèle de turbulence). Hopf en 1950 puis Cole en 1951 publièrent la solution ana-
lytique exacte de l’équation de Burgers. En 1966, Blackstock étudia la transition entre
la solution de Fubini (onde sinusoïdale sans choc) et la solution avec choc (onde en dent
de scie). Une équation plus générale de l’acoustique non linéaire est donnée en 1971
par Kuznetsov. Cependant, à la connaissance de l’auteur, aucune solution analytique
ni schéma numérique de résolution de cette équation n’ont été déterminés à ce jour.
Des hypothèses simplificatrices conduisent à une solution approchée. En négligeant des
termes visqueux et non linéaires d’ordre élevé, l’équation de Kuznetsov peut se réduire
à l’équation de Burgers. Une troisième équation formulée par Khokhlov, Zabolotskaya
et Kuznetsov (KZK) est utilisée en acoustique non linéaire. L’équation de KZK découle
également de l’équation de Kuznetsov en appliquant la méthode de faisceau acoustique.
1.1.1 Déformation d’une onde sinusoïdale non linéaire
Avant d’appliquer le formalisme mathématique, le comportement d’une onde sinu-
soïdale non linéaire pendant sa propagation peut être analysé par un raisonnement
simple. Lorsque l’amplitude d’une onde augmente (on dit alors que l’amplitude est fi-
nie), des phénomènes non linéaires apparaissent. En effet, la célérité de l’onde n’est plus










avec c0 la célérité du son au repos, p0 la pression atmosphérique standard et γ le
rapport des chaleurs spécifiques (équation démontrée en annexe A). Ainsi, au cours de
la propagation, un point de pression supérieur d’une onde rattrape un point de l’onde
de pression inférieur et le profil se déforme. Les conséquences de cette déformation
sur le contenu spectral de l’onde sont l’apparition de fréquences harmoniques de la
fréquence fondamentale et une réorganisation énergétique entre les raies. La figure 1.1
illustre ce principe en représentant l’évolution sans dissipation (fluide parfait) d’une
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onde sinusoïdale d’amplitude finie en une onde en N (solution de Fubini). Au temps
t = 1 l’onde en N est créée. Elle est composée de deux fronts d’ondes et d’une pente
de recompression. Lorsque t devient supérieur à 1, les deux front s’écartent, la pente
s’adoucit, et l’amplitude des chocs diminue. Enfin, lorsque l’amplitude de l’onde sera
devenue faible (t >> 1), les effets non linéaires seront négligeables et les chocs auront
disparu.
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Figure 1.1 – Formation d’une onde en N (solution de Fubini)
1.1.2 Équations de la mécanique des fluides
De nombreux ouvrages et articles proposent d’établir les équations de l’acoustique
non linéaire et présentent les principales méthodes de résolution [13] [7] [2] [66]. Dans
la suite du paragraphe, les équations de Kuznetsov et de Burgers sont déduites des
équations de la mécanique des fluides en émettant différentes hypothèses.
Sans terme source ni force extérieure, les équations de conservation de la masse






































avec ρ la densité, u le vecteur vitesse, s l’entropie par unité de masse et T la tempéra-
ture. κ est le coefficient de conductivité thermique, η et ξ les coefficients de viscosité
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dynamique et volumique considérés constants. Le vecteur flux de chaleur q suit la loi
de Fourier :
q = −κ∇T,
et le tenseur des contraintes du fluide Σ, s’écrit :
Σ = −pI + τ ,
avec τ le tenseur des contraintes visqueuses et I la matrice unité telle que I = δij
avec δij le symbole de Kronecker. En hypothèse de fluide newtonien, le tenseur des
contraintes visqueuses s’écrit :
τ = η
(











La fermeture du système (1.2), (1.3) et (1.4) nécessite une autre équation, généralement
l’équation des gaz parfaits :
p = ρ (Rgaz)T, (1.5)
avec Rgaz = cp− cv la constante spécifique des gaz. cp et cv sont les chaleurs spécifiques
à pression et volume constants et γ =
cp
cv
le rapport des chaleurs spécifiques.
1.1.3 Équation générale de Kuznetsov
Pour simplifier l’écriture des équations, considérons un écoulement irrotationnel
∇∧ u = 0. Le champ de vitesse dérive donc d’un potentiel φ :
u = −∇φ, (1.6)



















∇ (∆φ) , (1.7)
Pour obtenir une équation d’onde, il faut réécrire le terme
1
ρ
∇p de l’équation (1.7) en




, avec e l’énergie interne. En utilisant la loi fondamentale de la thermodynamique,










En injectant (1.5) dans (1.8) et après quelques calculs on obtient :
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De plus, l’enthalpie s’écrit en fonction de T :
h = cpT. (1.10)
Les fluctuations de ρ, p,s et T sont supposées petites devant les grandeurs à l’équilibre
ρ0, p0,s0 et T0. Les quantités η, ξ et | v | sont également supposées petites. De plus, en






Söderholm [59] montre que l’équation (1.8) peut s’écrire :
1
ρ
∇p = ∇h− T0∇s. (1.12)
Les variations d’entropie étant d’ordre 2 (cf. (1.11)), la fluctuation de température
est négligée dans le second membre de (1.12). En introduisant (1.12) dans (1.7) et en













∆φ = h0, (1.13)
avec h0 = cpT0. On cherche maintenant à réécrire le terme en T0 (s− s0) de (1.13). En








L’expression de h à l’ordre 1 est déduite à partir de (1.13) :




En injectant (1.15) dans (1.14) et en intégrant on obtient :
T0 (s− s0) = κ
ρ0cp
∆φ. (1.16)
























La dernière étape consiste à réécrire le terme
∂h
∂t
de (1.17). Pour cela, on remplace dans
















∆φ = 0. (1.18)
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L’équation de Kuznetsov décrit la propagation d’ondes acoustiques d’amplitude finie
dans un fluide newtonien, homogène et thermovisqueux. Les variations des variables
thermodynamiques sont supposées faibles et les termes supérieurs à l’ordre 2 sont







Mac est le nombre de Mach acoustique. p′ représente la perturbation de pression telle
que p = p + p′, avec p la valeur moyenne de la pression, supposée égale à p0 (valeur
en condition atmosphérique standard). La solution de cette équation a donné lieu à
de nombreuses études analytiques et numériques. Cependant, à la connaissance de
l’auteur, aucune solution exacte n’a été établie et aucun schéma numérique ne permet
de résoudre cette équation [7] [25]. En fonction des problématiques étudiées et avec des
hypothèses supplémentaires, de nombreuses équations qui découlent de l’équation de
Kuznetsov ont été traitées. En ce qui concerne la propagation des ondes de choc dans
un turboréacteur, deux équations ont été étudiées : l’équation Kuznetsov en hypothèse
de fluide parfait et l’équation de Burgers.
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1.1.4 Équation de Kuznetsov en fluide parfait
Fernando et al. [16] [15], puis Kassem [27] [28] se sont intéressés à la résolution de
l’équation de Kuznetsov en hypothèse de fluide non visqueux (b = 0). De plus, le profil
de l’onde est fonction de la distance de propagation et est supposé évoluer faiblement

















Fernando et al. [15] résolvent analytiquement (1.24) pour un écoulement au repos dans
des guides d’ondes en 2D et 3D cylindriques. Kassem [27] [28] reprend la méthode de
résolution en considérant un écoulement uniforme. Il applique ensuite cette méthode à
une configuration de turboréacteur et compare les prévisions analytiques à des essais.
La modélisation du traitement acoustique permet de tenir compte des différents modes
radiaux ainsi que des ruptures d’impédance (par exemple, discontinuité entre une paroi
rigide et la présence d’un traitement acoustique).
1.1.5 Équation de Burgers
L’équation de Burgers est également utilisée pour la propagation des ondes de choc
dans les turboréacteurs. Bien qu’elle soit antérieure, l’équation de Burgers découle de
l’équation de Kuznetsov. On considère maintenant la propagation d’une onde plane
dans un espace 1D. De plus, le profil de l’onde est supposé varier faiblement sur des
distances de propagation de l’ordre de la longueur d’onde. On se place maintenant dans
le repère en translation à la vitesse c0 en effectuant un changement de variable x2 = µxx
où µx est un petit paramètre d’échelle. En se plaçant au temps retardé t2 = t − x/c0,
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Nous allons maintenant relier l’équation de Burgers écrite en fonction de la vitesse
(1.27) à son expression fonction de la pression, également très utilisée. En utilisant à



















On décompose la vitesse en vitesse moyenne ux et perturbée u′x telle que ux = ux +u
′
x.


























































































1.2 Modèles temporels de propagation des ondes en
N en 1D et 2D
Concernant l’atténuation des ondes en N, une première étude a été menée en 1946
par DuMond et al. [11]. Les auteurs y étudient la formation et l’atténuation des
ondes en N issues de balles de différents calibres, mettant ainsi en évidence le carac-
tère non linéaire de ces phénomènes propagatifs. Les premières études concernant les
12
1.2 Modèles temporels de propagation des ondes en N en 1D et 2D
trains d’ondes en N issus de turboréacteurs ainsi que le phénomène de création des
FMR ont été publiées au début des années 1970, avec l’apparition des turboréacteurs
à double flux. En effet, la souﬄante de ces moteurs à grand taux de dilution ayant
un grand rayon, pour un même régime de rotation qu’un moteur simple flux, le Mach
périphérique des aubes est augmenté et devient supersonique. Les premières études
se sont concentrées sur la description de l’atténuation des ondes en N, ainsi que sur
les mécanismes donnant lieu à l’apparition des FMR. En menant des campagnes d’es-
sais, Philpot [46], Fink [17], Kantola & Kurosaka [26], puis Goldstein [20] ont décrit
les phénomènes de génération des ondes de choc par les aubes du rotor. Ils se sont
également intéressés à l’effet du Mach relatif en bout de pale sur les ondes de choc,
ainsi qu’aux mécanismes de génération des FMR. Ils ont notamment démontré que
ces harmoniques proviennent de légers défauts géométriques (principalement l’angle de
calage) des aubes. Morfey & Fisher [41], Sofrin & Pickett [58], puis Kurosaka [29] ont
différencié deux zones ; une proche de l’aube où l’amplitude l’onde de choc décroit en
1/
√
x (zone de pré-coalescence) et une deuxième zone plus éloignée où la décroissance
s’effectue en 1/x (zone de coalescence). De plus, ils ont établi une équation décrivant
l’atténuation du saut de pression en fonction de la distance parcourue par les ondes
de choc (cf. §1.2.1). Hawkings [23] développa un modèle de propagation d’ondes en N
en deux dimensions en tenant compte de leurs irrégularités en amplitude (cf. §1.2.2).
Kurze & Allen [30] étudièrent l’effet d’un traitement acoustique en paroi de la nacelle.
Pickett [47] modélisa les défauts géométriques des aubes en introduisant des variations
en phase et en amplitude des ondes en N. En déterminant expérimentalement les écarts
types de ces variations, il aboutit à une expression du spectre sonore d’un rotor irré-
gulier (cf. §1.4.1). En 1977, Stratford & Newby [60] ont étudié la position du choc par
rapport au bord d’attaque. Ils différencient des conditions dans lesquelles le choc se
propageant vers l’amont est attaché au bord d’attaque de l’aube tandis que le choc
se propageant vers l’aval est ingéré par le rotor et des conditions dans lesquelles un
seul choc est présent, en forme d’arc et décollé du bord d’attaque. Plus récemment,
Uellenberg [65] a développé un modèle similaire à celui de Hawkings, mais qui permet
de modifier non seulement les amplitudes mais aussi les phases des ondes en N (cf.
§1.2.3).
Les ondes de chocs engendrées par les aubes du rotor se propagent en spirale en
remontant l’écoulement. Deux régions se distinguent dans la zone proche du rotor (cf.
fig. 1.2(a)). Dans la première zone dite de pré-coalescence, chaque onde de choc est
indépendante des chocs adjacents et peut être considérée comme une impulsion (cf. fig.
1.2(b)). En se propageant, les points en amont de l’onde de choc ` ayant une pression
supérieure aux points situés en aval les rattrapent. La distance entre le choc ` et les
points de pression minimum de la zone de décompression de l’onde `+1 diminue, tandis
que l’amplitude des chocs décroît en 1/
√
x. La seconde zone dite de coalescence (cf. fig.
1.2(c)), correspond à la distance où tous les chocs ` ont rattrapé les points situés dans
la pente de décompression de l’onde `+ 1 et le train d’ondes en N est alors formé.
Dans la suite du chapitre, nous nous intéresserons uniquement à la zone de coales-
cence. Le schéma de la figure 1.3(a) représente une coupe 2D d’ondes de chocs issues
du rotor. Les ondes de choc se propagent à la vitesse v (cf. (1.1)) avec p la pression
13













Figure 1.2 – (a) Schéma de la génération des ondes de choc ; (b) signal de pression p(θ)
région de pré-coalescence (figure (a), tirets verts) ; (c) signal de pression p(θ)
région de coalescence (figure (a), tirets bleus) ;
moyenne du choc (p = p0 pour une onde régulière centrée en p0), suivant l’angle ψ par
rapport à la direction de l’écoulement moyen. L’extrémité des aubes du rotor ont un





, avec N le régime de rotation en tours par minute.






. α1 est l’angle entre le Mach
relatif et le Mach axial tel que cosα1 = Ma/Mrel et α2 est l’angle de calage des aubes.
Généralement, les aubes du rotor sont vrillées de sorte que α2 = α1. β est l’angle de
Mach tel que sin β = 1/Mrel. L’angle ψ vaut alors ψ = α2 + β − pi/2. La distance
entre deux aubes est égale à 2piR/B, avec B le nombre d’aubes du rotor. Le régime du
rotor devient supersonique lorsqueMrel > 1. Le schéma de la figure 1.3(b) représente le
signal de pression angulaire d’une coupe axiale à t constant (trait en bleu sur le schéma
de la fig. 1.3(a)). L’amplitude moyenne des chocs est ∆p, la longueur d’onde moyenne
Λ et la distance inter-chocs moyenne λ sont égales à :




Pour un rotor parfait, les ondes de choc sont identiques, de même amplitude, longueur
d’onde et distance inter-chocs. De plus, suivant la direction ψ, les longueurs d’ondes et
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distances inter-chocs moyennes sont égales à :
Λψ = λψ =
2piR
B
sin (α1 + β − pi/2) . (1.34)
Il est important de noter que la figure 1.3(b) est une représentation du signal de
pression suivant l’angle polaire à x et t fixés. Cependant, ce signal équivaut également à
un signal de pression enregistré par un capteur à x et θ fixés mais dépendant du temps
(point rouge sur fig. 1.3(a)). Le signal enregistré est représenté sur la figure 1.3(c). Tλ
est la période entre deux chocs et équivaut à :
Tλ =
λψ

































Figure 1.3 – (a) Schéma de la génération des ondes de choc ; (b) signal de pression p(θ)
(figure (a), tirets bleus) ; (c) signal de pression p(t) (figure (a), point rouge)
1.2.1 Décroissance du saut de pression d’une onde en N
Plusieurs auteurs ont démontré la relation reliant la décroissance de l’amplitude
des chocs à la distance de propagation (appliquée à une unique onde en N) [11], [41],
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[58], [29]. Ce paragraphe s’appuie sur la démonstration de Morfey & Fisher [41]. La
décroissance du saut de pression provient de la différence de vitesse entre un point de
l’onde de plus grande pression et un de plus petite pression. Le schéma de la figure 1.4
représente une onde en créneau, avec le point A de pression p+ juste en amont du choc,
le point B de pression p− juste en aval du choc, le point C de pression p0 à l’interface
du choc et les points C′ et C′′ également de pression p0. Considérons dans un premier
temps la propagation d’une onde dans un milieu au repos (ux = 0). La vitesse de cette









, avec ∆p l’amplitude du choc. La valeur moyenne du choc
étant égale à p0, le point C a une célérité égale à c0. De plus, les points C′ et C′′ ont






δt. Cependant le choc centré en p0 a une vitesse égale à c0. Étant
donné que le point A ne peut pas dépasser le point C, pendant le temps δt, la pression
de p+ de A diminue de (∆p/λ) δx. Le même phénomène se produit entre le point C et
le point B. En conséquence, en ∂t l’amplitude du choc a diminué de 2 (∆p/λ) ∂x. Le


































Ce modèle est valable pour un train d’ondes en N régulier. De plus, la vitesse des
ondes étant connue et égale à c0 pour un choc centré en p0, il est possible de relier le
temps de propagation à la distance parcourue. Dans un turboréacteur, les ondes en N
se propagent suivant la direction ψ dans un écoulement à la vitesse u = cosψMac0,
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.
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Figure 1.4 – Onde en "N"






. Puis l’atténuation devient indépendante du saut de pression
initial sur des temps plus longs et suit une loi en 1/t.
Les niveaux de pression sonore des raies de rang m, SPLm et globaux, OASPL,
peuvent être déterminés à partir de l’amplitude du saut de pression. Le signal temporel
correspondant à la figure 1.4 s’écrit p(t) = (∆p/Tλ) t pour −Tλ/2 < t < Tλ/2. la





























| Cm |2 + | −Cm |2 = ∆p√
2pim
. (1.39)
En intégrant prmsm (avec la fonction d’Euler-Riemann ζ(2) =
∞∑
m=1
1/m2 = pi2/6) on







Enfin, les SPL et OASPL s’écrivent :











avec la pression de référence pref = 2.10−5Pa.
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1.2.2 Train d’ondes en N irrégulières : modèle de Hawkings
Par un raisonnement similaire à celui de Morfey & Fisher, c’est-à-dire avec des
considérations géométriques, Hawkings [23] a développé une méthode de propagation
des ondes en N d’amplitude irrégulière. Au lieu d’écrire les équations sur la différence
de pression, Hawkings travaille avec la perturbation de vitesse du fluide u′x (cf. ( 1.30))
telle que :
p′/p0 = γu′x/c0. (1.42)
La figure 1.5 représente une onde en N d’amplitude non symétrique. La pression
moyenne du choc étant différente de p0, le choc se déplace avec une vitesse différente
de c0. De plus, le choc n’est pas centré : λs 6= λ/2 où λs est la distance C′C. Dans
le référentiel c0, l’onde a une célérité v = αnlu′x, avec αnl = (γ + 1) /2. Les pentes



















avec Q+(t=0) et Q
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avec λs(t=0) la valeur initiale de λs. Les expressions de la vitesse des points A et C sont
donc :
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En déterminant l’évolution temporelle de λs(t), u′A(t) et u
′
B(t) de chaque onde en N
par (1.47) et (1.48), l’évolution du train d’ondes entier est connue. La décroissance du











En considérant un train d’ondes régulier : Q+(t=0) = Q
−
(t=0) et λs = λ/2 et en injectant




























Figure 1.5 – Onde en créneau décentrée
1.2.3 Train d’ondes en N irrégulières : modèle d’Uellenberg
En 2004, Uellenberg [65] propose un nouveau modèle de propagation des ondes
en N similaire à celui de Hawkings, avec la particularité de propager des ondes en N
19
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présentant des défauts initiaux non seulement en saut de pression mais également en
distance inter-chocs λ. Pour cela, Uellenberg réécrit (1.46) en fonction de la pression p
(et non plus en fonction de la perturbation de la vitesse du fluide u′) et tient compte
des chocs adjacents ` + 1 et ` − 1 pour calculer les pentes de recompression Q+` =(
p+` − p−`−1
)




/λ− de l’onde `, avec λ+ (resp. λ−) la distance
entre les chocs ` − 1 et ` (resp. ` et ` + 1). En considérant des chocs régulièrement
espacés λ` = λ pour ` = 1 à B, le modèle d’Uellenberg est équivalent au modèle de
Hawkings.
1.3 Modèle spectral de propagation des ondes en N
en 2D
1.3.1 Méthode FDNS de McAlpine & Fisher
Les modèles de propagation spatiale précédents sont simples à mettre en œuvre.
Ils présentent cependant l’inconvénient de ne pas prendre en compte la coupure des
modes non propagatifs ni les effets dus à la présence d’un traitement acoustique sur les
parois de la nacelle. A cet égard, la méthode actuelle la plus aboutie est la méthode de
propagation spectrale FDNS (Frequency Domain Numerical Solution) de McAlpine &
Fisher. Originellement développée par Fisher, Tester et Schwaller [18], puis améliorée
par McAlpine & Fisher [35], [36], cette méthode est basée sur la résolution dans le
domaine spectral de l’équation de Burgers modifiée.
Établissons le lien entre l’équation de Burgers (1.32) et l’équation de Burgers mo-
difiée utilisée dans la méthode FNDS. L’objectif visé est d’aboutir à une équation
différentielle ne portant que sur la pression. Reprenons pour cela l’équation (1.32) dans
le repère en translation à la vitesse c0, en effectuant un changement de variable similaire





















































1.3 Modèle spectral de propagation des ondes en N en 2D
On remarque que l’écoulement moyen axial ux n’apparait pas dans l’équation (1.53).






K, où K est un paramètre dépendant entre autres du nombre de Mach axial












1.3.2 Résolution spectrale et troncature du spectre
L’équation (1.53) est résolue numériquement dans l’espace spectral. La pression est






avec C˜m la composante complexe m du spectre et C˜∗m son conjugué. Cependant lors
de la résolution, le spectre est tronqué (généralement à mmax = 10B). Un terme de

















































où, ∆˜p est le saut de pression du choc adimensionné par (γ + 1) / (2γp0), déterminé à
chaque pas de temps à partir de (1.41) et (1.40).
1.3.3 Modes évanescents et traitement acoustique
Enfin, un terme d’atténuation linéaire σ(m) est ajouté afin de prendre en compte
les modes coupés ainsi que l’éventuelle présence d’un traitement acoustique. L’équation


















C˜m − σ (m)Cm. (1.58)
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L’atténuation linéaire σ(m) de chaque mode m est déterminée en résolvant le système
d’équations composé de l’équation de dispersion en présence d’un écoulement axial
uniforme et de l’équation de propagation linéaire en conduit cylindrique. Le champ
de pression p (r, θ, x, t) = p̂ (r, θ, x) exp (iωt) avec p̂ la transformée de Fourier de p,
résultant d’une source de bruit harmonique de fréquence ω, satisfait à l’équation de
convection de Helmholtz :
(ik +Ma∂/∂x)
2 p̂ = ∇2p̂. (1.59)
La solution peut s’écrire sous la forme :








1− (1−M2a) (κmµk )2
}1/2]
, (1.60)
avec Jm la fonction de Bessel de première espèce, d’ordre m, Amµ l’amplitude modale
du mode (m,µ), k le nombre d’onde total, κmµ le nombre d’onde transverse du mode
et kx le nombre d’onde axial. La condition à la limite pour un cylindre de rayon R en
présence d’un traitement acoustique d’impédance réduite Z et d’admittance réduite
A = 1/Z (A = 0 en conduit rigide) mène au problème aux valeurs propres :
κmµRJ
′
m (κmµR) /Jm (κmµR) = −ikRA (1−Makx/k)2 . (1.61)
L’atténuation linéaire du mode (m,µ) est donnée par :
∂̂˜pmµ/∂t˜ = − (ikx2R/K) ̂˜pmµ,
Le taux d’atténuation linéaire est alors :
σ(m) = <{ikx2R/K)} = −=(kx)2R/K,
où kx = <(kx) + i=(kx) est le nombre d’onde axial complexe associé au mode radial
propagatif (kx réel si A = 0). En pratique, seul le mode radial le moins atténué est
considéré puisque c’est lui qui contribue au niveau réellement perçu.
McAlpine & Fisher ont tout d’abord appliqué leur méthode à la configuration d’une
maquette de turboréacteur FANPAC [36], puis à la configuration d’un turboréacteur
d’un Fokker 100 et ont confronté leur prévisions avec des données expérimentales ob-
tenues lors d’essais en vol [37] [54]. Par la suite, McAlpine et al. ont poursuivi le déve-
loppement de leur méthode en modélisant les ruptures d’impédance (longueur finie de
traitement acoustique, ou présence de différents types de traitements acoustiques dans
la nacelle) et ont confronté leurs résultats à des données expérimentales [38]. En 2007,
McAlpine et al. ont intégré à leur modèle la présence de la couche limite de la nacelle
dans le calcul de l’atténuation due au traitement acoustique [39]. En 2012, McAlpine
et al. ont propagé un signal de pression directement issu d’une mesure dans une ma-
quette de turboréacteur [40]. Deux régimes (0,8 et 0,9 fois le régime nominal) ont été
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testés avec et sans traitement acoustique sur une distance de 0, 62Rmax. En l’absence
de traitement acoustique, les spectres propagés par leur méthode sont très proches des
mesures, avec une meilleure précision pour le régime le plus élevé. Les résultats pro-
venant de la configuration traitée différent un peu plus des résultats expérimentaux.
McAlpine et al. concluent sur le fait que les progrès futurs dans la réduction du bruit
d’ondes de choc issu de turboréacteurs résulteront de simulations numériques et pro-
viendront du dessin des aubes et de leur organisation autour du rotor. Enfin, en 2014
Adetifa et al. [1] ont amélioré la méthode de génération des irrégularités de McAlpine
& Fisher (décrite dans le paragraphe 1.4.2), permettant de recréer le signal de pression
à partir du spectre de manière très précise.
1.4 Modèles de génération des irrégularités des ondes
en N
Le second axe principal de recherche concernant le bruit d’ondes de choc issu de
turboréacteurs est la génération des irrégularités de ces ondes. Les premières études
concernant la propagation des ondes de choc et la génération des irrégularités sont
apparues simultanément. En 1971, Philpot [46] et Fink [17] ont relié la présence des
FMR dans le spectre aux non-uniformités des aubes autour du rotor et ont étudié
l’influence de l’écoulement moyen sur le niveau sonore de ces harmoniques. Puis Pickett
[47] a développé un modèle permettant de modéliser le spectre engendré par les aubes
en fonction de grandeurs statistiques (cf. paragraphe 1.4.1). Kantola & Kurosaka [26]
et Kurosaka [29] ont étudié l’effet des défauts de calage du rotor sur le signal temporel
résultant. Ils ont déduit de leur étude une relation entre le saut de pression du choc
∆p en fonction du nombre de Mach d’un point à la surface de l’aube et de l’angle
entre le choc et la surface de l’aube. Ce modèle permet de recréer un signal temporel
(train d’ondes en N avec λ` = λ et ∆p` 6= ∆p) à partir de leurs mesures. Cependant,
comparée aux variations de distances inter-chocs, la variation de l’amplitude des chocs
n’influe que légèrement sur le processus de propagation des ondes en N irrégulières [47]
[34]. Il est donc nécessaire de prendre en compte les variations λ`. En 2001, McAlpine
& Fisher [36] ont développé un modèle de génération d’un signal temporel à partir
d’un spectre (cf. paragraphe 1.4.2). À partir de 2012, Léwy [32], a appliqué le modèle
de Pickett à une configuration de maquette de turboréacteur et à une configuration de
turbomoteur axial d’hélicoptère [33], [34]. Il a comparé ces résultats analytiques à des
simulations numériques. Il a de plus déterminé la puissance acoustique des ondes en N
rayonnée par l’entrée d’air.
1.4.1 Approche statistique de Pickett
La méthode de Pickett [47] est fondée sur une approche statistique. Les défauts de
calage des aubes engendrent des variations en amplitude et en distance inter-chocs sur
le signal de pression enregistré près du rotor. En enregistrant le signal temporel, on
peut définir une période moyenne entre deux chocs T λ = 1/BN , une amplitude ∆p
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, ainsi que les écarts types σTλ et σ∆p de ces variations. Les variations sont
supposées suivre une distribution gaussienne de probabilité et sont de moyenne nulle
< ε`∆p >=< ε
`
Tλ
>= 0. Ces valeurs sont générales et ne permettent pas de prendre
en compte l’ordre des aubes autour du rotor, mais sont cependant un bon outil de
prévision du spectre moyen. Le signal de pression de période BTλ contenant une onde





t pour − Tλ/2 < t < Tλ/2
p1(t) = 0 pour −BTλ/2 ≤ t < −Tλ/2 et Tλ/2 < t ≤ BTλ/2,









Le signal de pression d’un train d’ondes en N régulier (signal de période BTλ contenant




p0 (t− `Tλ) ,
avec CB(m) = BC1(m)δm,nB. La densité spectrale de puissance (DSP) SB s’écrit :
SB(m = nB) =| CB(−nB) |2 + | CB(nB) |2= 2 | CB(nB) |2= 2B2 | C1(nB) |2 .









t− (`+ ε`Tλ)] . (1.63)
La DSP s’écrit alors :
S(m) = 2B2 | C1(m) |2
{
exp




Il apparaît dans (1.64) que la densité spectrale de puissance Sm est plus sensible aux
variations de phase (terme exp
[− (2pimσTλ/B)2]) qu’aux variations d’amplitude (terme(
1 + σ2∆p
)
) des ondes en N. Une valeur approchée de σTλ peut être estimée en fonction
de l’écart de DSP entre un harmonique du BPF S(m = nB) et l’enveloppe moyenne
des FMR adjacents S(m ≈ nB) :
S(m = nB)





2 − 1 ≈ 1 +
B
exp (2pinσTλ)
2 − 1 ,
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avec ∆L = 10 log10 [S(m = nB)/S(m ≈ nB)]. Enfin, l’atténuation du niveau du BPF







[− (2pinσTλ)2]+ 1B (1 + σ2∆p) . (1.65)
Cette méthode permet donc de générer un spectre moyen au voisinage du rotor
à partir des grandeurs statistiques des défauts des aubes. Cependant, ce modèle ne
permet pas de créer un signal de pression correspondant au spectre, ni de prendre en
compte les défauts effectifs des aubes.
1.4.2 Méthode de génération d’irrégularités de McAlpine & Fi-
sher
McAlpine & Fisher [36] ont développé un modèle permettant de regénérer un signal
de pression d’un train d’ondes en N à partir d’un spectre. Ce spectre peut être issu de
mesures sur un banc de moteur (donnée généralement plus accessible que les signaux
temporels), d’une simulation numérique ou bien être créé analytiquement. La méthode
de génération des irrégularités repose sur deux hypothèses :
• toutes les amplitudes des ondes en N sont égales à ∆p ;
• la valeur des pentes de recompression entre chaque choc est constante et vaut
∆p/λ.
L’amplitude moyenne ∆p peut être déterminée à partir du spectre (par exemple me-
suré), de manière équivalente à (1.41) :

















+ 183, 2. (1.66)
Les irrégularités proviennent de la pression moyenne des ondes p1/2 = (p+ + p−)/2. En
effet, McAlpine & Fisher relient la valeur de la pression moyenne de chaque choc aux
pressions des FMR :
p`1/2 = pm0 +
B−1∑
j=1
∆pjFMR sin (2jpi`/B − φj) ,
avec ∆pFMR "l’amplitude du saut des FMR". Cette valeur est obtenue en injectant le
niveau de pression sonore des FMR dans l’équation (1.66) pour ` allant de 1 à B − 1.
De plus, les données SPL ne permettent d’obtenir que l’amplitude des composantes
spectrales, la phase est alors inconnue. C’est pourquoi la phase des FMR φj est tirée
aléatoirement entre −pi et pi. Pour chaque onde en N (1 6 ` 6 B), la pression moyenne
du choc p`1/2 dépend donc de toutes les valeurs des SPL des FMR ( 1 6 j < B). En
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connaissant les valeurs de la pente, de l’amplitude moyenne et de la pression moyenne
p`m de chaque onde en N, on peut donc reconstruire le signal de pression du train
d’ondes en N.
Remarque : la méthode étant pseudo-aléatoire, à chaque tirage de phase pour des
valeurs de SPL identiques, on obtient des signaux temporels différents.
1.5 Simulations numériques
La puissance des calculateurs ayant rapidement augmentée depuis les années 1990,
le bruit d’ondes de choc dans les turboréacteurs a largement été étudié par simulation
numérique. Dès les premiers travaux remontant aux années 2000, la problématique du
temps de calcul est apparue. En effet, la difficulté de la simulation du BSN (Buzz Saw
Noise) est qu’il faut propager une large gamme de fréquence (par exemple de n = 1
pour le FMR fondamental jusqu’à 3B pour la troisième raie du BPF) sur de longues
distances. Cela nécessite donc un large domaine de calcul avec un maillage raffiné.
Deux solutions s’offrent alors, l’utilisation d’un code d’aéroacoustique avec un schéma
spatial d’ordre élevé (à grand stencil) ou l’utilisation d’un schéma spatial plus com-
pact nécessitant un maillage plus dense pour ne pas dissiper les ondes acoustiques. La
deuxième difficulté est la présence de chocs. Ces discontinuités ne sont pas supportées
par les schémas spatiaux d’ordre élevé mais plusieurs solutions existent pour propager
des ondes de choc par des schémas à grand stencil. Le principe général est de diminuer,
dans le schéma spatial, l’ordre de la dissipation numérique au niveau du choc, la po-
sition du choc étant déterminée par un senseur, généralement basé sur le gradient de
densité (cf. [9], [3]). Les études ayant recours à des simulations numériques se divisent
généralement en deux catégories suivant qu’elles s’intéressent ou non à la propagation
des FMR. En effet, pour étudier la propagation des seuls harmoniques de la fréquence
de passage des aubes en géométrie de révolution, le domaine de calcul peut être gran-
dement réduit. Un seul canal inter-aubes est alors nécessaire et des conditions limites
de périodicité sont appliquées de part et d’autre du domaine. Si la nacelle n’est pas
de révolution ou que l’on souhaite propager des chocs irréguliers d’une aube à l’autre,
il faut mailler le rotor et la nacelle sur 360 degrés (le maillage est B fois plus grand).
Cependant, certaines méthodes ont été utilisées pour permettre de recréer des signaux
irréguliers à partir de simulations en géométrie partielle de la nacelle.
1.5.1 Propagation des BPF par des simulations mono-canal
Les premières études numériques concernent l’atténuation des ondes en N. Shim et
al. [57] et Breard et al. [4] ont étudié leur propagation dans la nacelle ainsi que leur
rayonnement en sortie. Pour cela, Shim et al. ont injecté des trains d’ondes en N dans la
direction normale à la surface du rotor (ondes planes), dans un domaine de calcul 2D,
en variant le nombre de modes radiaux µ. Breard et al., quant à eux, ont tenu compte
de la présence d’un traitement acoustique à la paroi de la nacelle. Puis Dupere et al.
[12] ont comparé une simulation numérique de la configuration FANPAC à des mesures.
26
1.5 Simulations numériques
En 2003, grâce à plusieurs simulations numériques 2D et 3D dans un canal inter-aubes
avec et sans viscosité (Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS) et Euler), Prasad [48]
a montré que la viscosité est négligeable dans le phénomène de décroissance des ondes
de choc. En 2005, Prasad & Feng [49] étudient la propagation d’ondes de choc dans
deux géométries de nacelle dont l’extrémité a été modifiée afin de réduire les émissions
sonores. Wilson et al. [67] en 2011, ont développé une méthodologie de couplage entre
des codes d’aérodynamique (RANS) et de calcul de structure permettant de déterminer
une géométrie optimale (cambrure et vrillage) d’une aube, réduisant ainsi le bruit perçu.
Puis Léwy et al. [34] ont comparé une méthode analytique de prévision de l’intensité
acoustique en entrée d’air à des simulations numériques de deux configurations, la
maquette de turboréacteur FANPAC et une turbine d’hélicoptère. Très récemment
(en 2015), Prasad a étudié l’effet d’un traitement acoustique sur la décroissance des
BPF [50]. Il s’est concentré sur l’effet de dispersion due au traitement acoustique ainsi
qu’aux effets de réfraction en entrée d’air, en particulier lorsque l’écoulement n’est pas
uniforme où la présence d’un traitement acoustique se révélerait efficace (cf. fig. 1.6).
Figure 1.6 – Champ du nombre de Mach relatif, rotor parfait [50]
1.5.2 Propagation des FMR - Géométrie partielle de la nacelle
Afin de limiter les temps de simulation tout en prenant en considération les FMR,
des méthodes de génération de signaux de pression ont rapidement été mises en place.
Les bases de ces méthodes ont été posées par Gliebe et al. [19] en 2000, qui ont étudié
l’influence des variations de différents paramètres géométriques des aubes sur la gé-
nération des FMR. La méthode consiste à effectuer plusieurs simulations numériques
d’un nombre limité de canaux inter-aubes, en changeant les paramètres géométriques
d’une des aubes (par exemple l’aube `). Il est impossible de ne simuler qu’un seul canal
inter-aubes, car la variation géométrique d’une aube ` affecte la génération des ondes
de choc voisines (`− 1) et (`+ 1). Par exemple, si le calage de l’aube ` est modifié, la
distance entre les chocs (`−1, `) est augmentée (resp. diminuée), tandis que celle entre
les chocs (`, ` + 1) est diminuée (resp. augmentée). Dans l’article, pour correctement
prendre en compte l’effet de la variation d’une aube, le domaine de calcul comporte 4
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canaux inter-aubes (ce nombre dépend de la distance de propagation). Les signaux de
pression issus de différentes simulations sont alors assemblés en un seul signal compor-
tant B ondes de choc. Le signal de pression correspondant à une aube, mais provenant
de plusieurs simulations, est obtenu en effectuant une combinaison des coefficients de
Fourier de chacun des signaux issus des simulations. Cette méthode dite de "mode
matching" permet d’éviter des discontinuités dans le signal. Chaque variation géomé-
trique est donc simulée séparément et combinée suivant un ordre choisi afin d’obtenir
le signal de pression du train d’ondes entier. L’utilisation de cette méthode a permis de
déterminer que la génération des FMR dépend fortement du calage et de la cambrure
des aubes, faiblement de leur épaisseur et très peu de leur angle d’attaque. De plus,
Gliebe et al. ont établi qu’à certains régimes, le phénomène de génération des ondes
de choc dépend beaucoup de la pression moyenne en aval du rotor. Enfin, cette étude
a confirmé que la viscosité peut être négligée dans le phénomène de propagation des
chocs. En 2007, Han et al. [22] ont utilisé la méthode de reconstruction de Gliebe et
al. pour générer un signal de pression tenant compte des défauts mesurés sur un rotor.
Le signal est ensuite propagé par le modèle de McAlpine & Fisher et lorsque les effets
non linéaires deviennent négligeables, le rayonnement en champ lointain est calculé par
une méthode de propagation acoustique linéaire (code d’éléments finis ACTRAN/TM).
En suivant la même méthodologie, Paliath et al. [45], puis Han et al. [21] ont pris en
compte les effets d’un traitement acoustique des parois de la nacelle (cf. fig. 1.7).
Figure 1.7 – Simulation numérique 2D annulaire avec présence de FMR [45]
1.5.3 Propagation des FMR - Nacelle entière
Les simulations numériques de la nacelle complète étant beaucoup plus longues, les
études sont moins nombreuses. En 2007, Coupland et al. [8] ont réalisé une simulation
3D tenant compte des FMR, les variations de calage étant mesurées (moteur à l’arrêt).
La propagation dans la nacelle a été réalisée par un code RANS simulant la présence
d’un traitement acoustique. Le rayonnement en champ lointain a été calculé par deux
méthodes : résolution des équations d’Euler linéarisées chaînée à une méthode intégrale
de Ffowcs Williams-Hawkings et méthode d’éléments finis/infinis (code ACTRAN)).
Le bruit transmis dans la cabine par le fuselage a également été déterminé. En 2010,
Defoe et al. [10] ont calculé la propagation d’ondes de choc dans une nacelle intégrée
au fuselage, ainsi que le rayonnement en sortie de la manche. Bien qu’une méthode
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de reconstruction du signal de pression ait été utilisée, la géométrie et l’écoulement
n’étant pas de révolution, la simulation numérique est effectuée sur la géométrie 3D.
En 2012, Oishi et al. [44] ont étudié l’effet de la présence d’un pylône en aval du rotor
sur la génération des ondes de choc. Le champ de pression au niveau du rotor n’est
plus de révolution car la pression moyenne est modifiée par la présence de ce pylône,
ce qui influe sur le phénomène de génération des ondes de choc (cf. fig. 1.8).
Figure 1.8 – Maillage de peau du turboréacteur (211 millions de points) [44]
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Chapitre 2
Application et comparaison des
principaux modèles de propagation
des ondes de choc sur des
configurations existantes
Dans le premier chapitre, nous avons notamment décrit les principaux modèles de
propagation et de génération d’irrégularités des ondes en N. Dans ce chapitre, ces mo-
dèles vont être appliqués et comparés pour des configurations de turboréacteurs exis-
tantes. Tout d’abord, l’implémentation de la méthode FDNS va être présentée en portant
une attention particulière à la résolution du coefficient d’atténuation linéaire. Ensuite
les modèles de propagation et de génération des FMR seront appliqués et confrontés
dans trois configurations, pour déterminer les limites de leur utilisation.
2.1 Implémentation de la méthode FDNS
Le modèle fréquentiel de propagation d’ondes de choc FDNS de McAlpine & Fisher
a été implémenté en Matlab. Les données initiales nécessaires à une simulation sont
composées des éléments suivants : caractéristiques du turboréacteur : B, R, distance
axiale de propagation d ; paramètres liés au régime de fonctionnement : p0, c0, Ma, N ;
nombre de modes résolus mmax ; activateur du terme de coupure des modes évanescents
et/ou de présence d’un traitement acoustique ; signal de pression. Le paramètre de
diffusion numérique  peut être soit constant [36], soit déterminé à partir de (1.57)
[37]. Cependant, la précision des résultats étant bien meilleure dans le deuxième cas,
les simulations numériques sont réalisées avec  dépendant du temps. Étant donné que
le modèle FDNS résout l’équation de Burgers, le signal temporel n’est pas forcément
un train d’ondes en N mais peut être de forme quelconque. Le signal injecté peut être
initialisé de plusieurs manières :
• signal de pression p(θ) à pas dθ constant (ou composantes spectrales Cm) prove-
nant d’un fichier extérieur ;
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• train d’ondes en N en spécifiant p+` , p−` et λ` ;
• méthode de génération des irrégularités de Pickett qui requiert ∆p, σTλ et σ∆p ;
• méthode de génération des irrégularités de McAlpine & Fisher nécessitant le SPL
du BPF et de (B − 1) FMR.
L’intégration temporelle est effectuée par un schéma de Runge-Kutta à pas variable
(fonction "ode45" de Matlab). Les méthodes de génération du signal de Pickett et
McAlpine & Fisher étant pseudo-aléatoires, on définit un nombre de simulations à
réaliser. À chaque simulation, un signal pseudo-aléatoire est généré puis propagé. Un
signal moyen est ensuite construit à partir de plusieurs simulations. En pratique, on
considère que le signal moyen est correctement estimé à partir de 10 simulations [36].
2.1.1 Traitement acoustique et coupure des modes
Le coefficient d’atténuation linéaire σ(m) est déterminé par la résolution du système











m (κmµR) /Jm (κmµR) = −ikRA (1−Makx/k)2 ,
où la dérivée de la fonction de Bessel de première espèce J ′m peut être écrite en fonction





La fréquence du mode n vaut f = nN/60 et le nombre d’onde totale est k = ω/c0, avec
ω = 2pif . En connaissant les valeurs de l’admittance réduite du matériau absorbant
A et de k, on résout le système de deux équations (1.60) et (1.61) dont les inconnues
sont κmµ et kx avec la fonction "zeros" de Matlab. Le coefficient d’atténuation linéaire
σ(m,µ) s’écrit alors :
σ = −=(kx)2R/K. (2.1)
2.1.2 Validation de la résolution du coefficient d’atténuation σ
La résolution du système d’équations (1.60) et (1.61) mène à une multiplicité de
solutions. En effet, la fonction de Bessel Jm(κmµR) s’annule en plusieurs valeurs de
κmµR. Chaque valeur correspondant à un mode radial µ, de nombre d’onde transverse
κmµ. La fonction "zeros" de Matlab détermine la valeur X0 qui annule localement une
fonction f(X), c’est-à-dire autour d’une valeur X∼0 à préciser. La valeur X∼0 est donc
importante, car si elle n’est pas déterminée judicieusement, la fonction "zeros" retourne
une valeur X0 ne correspondant pas au mode radial souhaité.
Pour valider la résolution du coefficient d’atténuation, nous calculons l’atténuation
de modes de conduit (m,µ) due à la présence d’un traitement acoustique et com-
parons ces résultats à une étude réalisée par Eversman en 1971 [14]. En utilisant la
32
2.2 Application des modèles de génération des irrégularités des ondes en N
méthode de Mungur & Plumbee [43], Eversman modélise analytiquement l’effet d’un
traitement acoustique sur la propagation d’ondes acoustiques dans un conduit cylin-
drique en tenant compte de la couche limite. Il met en évidence l’importance de cette
couche limite dans la modélisation du traitement acoustique. C’est pourquoi, dans la
suite du développement de la méthode FDNS, McAlpine & Fisher la modélisent éga-
lement. Cependant dans ce mémoire, les efforts se concentrent principalement dans la
propagation des ondes de choc dans des conduits non traités et le coefficient d’atténua-
tion est majoritairement utilisé afin de modéliser la coupure des modes évanescents.
La présence de la couche limite n’est donc pas implémentée et nous comparons nos
résultats au modèle d’Eversman correspondant. Dans [14], les grandeurs étant expri-
mées dans le système d’unité anglais, nous convertissons les résultats (1 m = 39,37
in.). Les dimensions du conduit infini et le nombre de Mach de l’écoulement sont les
suivants : R = 6 in., c0 = 340,29 m.s−1, 0 < Ma < 0, 5. Le traitement acoustique est
en nid d’abeilles. La profondeur des alvéoles (dalv) est de 0,5 in., le nombre de Ray-
leigh (RAYL) vaut 30 cgs rayls et la fréquence de coupure du traitement acoustique














. Enfin, les modes étudiés sont m = 0 (mode
fondamental) et 1 ≤ µ ≤ 3, avec 1, 6 ≤ kR ≤ 9, 2. L’atténuation du SPL en dB/in.
des modes en fonction du nombre d’onde kR est tracée sur la figure 2.1. L’atténuation
est définie par ∆SPL = 8, 68k | = (kz) |. Les valeurs de X0 sont initialisées en début
de calcul (kR = 1, 6) à 1/4, 1/2 et 1 pour les modes µ = 1, 2 et 3. Puis, pendant
l’avancement fréquentiel (kR), les valeurs de X0 sont estimées à partir du résultat à
l’itération antérieure. La figure 2.1 compare les résultats d’Eversman (cf. fig. 3 de [14])
aux valeurs obtenues pour les différents µ et Ma. La bonne similitude des résultats
valident la présente méthode de résolution du coefficient d’atténuation σ.
2.2 Application des modèles de génération des irré-
gularités des ondes en N
Les méthodes de propagation et de génération d’irrégularités sont appliquées dans
ce paragraphe à plusieurs configurations. Dans un premier temps, un signal analytique
régulier, puis irrégulier est propagé par les modèles d’Hawkings, d’Uellenberg (Haw-
kings modifié), ainsi que par la méthode FDNS. Ensuite, la méthode de génération
d’irrégularités de Pickett est appliquée à deux configurations de turboréacteurs (FAN-
PAC et Fokker 100). Enfin, la méthode de génération des irrégularités de McAlpine &
Fisher est appliquée à la configuration Fokker 100 puis comparée aux résultats obtenus
par McAlpine & Fisher.
2.2.1 Trains d’ondes en N analytiques
Un premier signal régulier composé de sept ondes en N identiques d’amplitude
∆p = 50 kPa est créé puis propagé par les méthodes de Morfey & Fisher, de Haw-
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Figure 2.1 – Superposition de la figure 3 de [14] ( ) et des résultats issus de la méthode
de résolution basée sur l’utilisation de la fonction "zeros" de Matlab (
)
.
kings, d’Uellenberg (Hawkings modifié) et FDNS. Le nombre de modes résolus par la
méthode FDNS est augmenté à mmax = 100B, pour éviter l’effet de Gibbs lors de la
reconstitution du signal de pression temporel. Le temps de propagation adimensionné
vaut t˜ = 10. La figure 2.2 compare les prévisions des différentes méthodes dont l’adé-
quation est prouvée par la superposition des différentes courbes aussi bien dans l’espace
spatial que spectral. La méthode de Morfey & Fisher fournie l’amplitude du saut de
pression en fonction de t˜ (cf. (1.38) avec t˜ = c0t2/λ (1.52)). La pression efficace prmsm est
donc reconstruite à partir de (1.39) et le niveau sonore des BPF successifs est obtenu à
partir de (1.41). Au cours de la propagation, les composantes spectrales des modes Cm
sont donc déduites de ∆p(t). Étant donné que la valeur des Cm dépend uniquement
du saut de pression et du mode m, l’allure des courbes de décroissance des SPL des
différents modes est donc similaire. De plus, aucun échange énergétique n’a lieu entre
les harmoniques des BPF pendant la propagation (ce qui n’est plus vrai en présence de
FMR). Cette absence de redistribution d’énergie entre les BPF est démontrée à partir
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de l’équation (1.56) de la méthode FDNS en annexe B.



































Figure 2.2 – Propagation d’un signal analytique régulier ; a) signal de pression aux instants
initial ( ) et final propagé par les méthodes de Hawkings ( ), d’Uel-
lenberg ( ) et FDNS ( ) ; b) évolution des SPL des trois premiers
BPF au cours de la propagation
Une irrégularité en pression est maintenant introduite dans le signal sur la troisième
onde en N telle que p+3 = 2p
+
1 . Hormis la méthode de Morfey & Fisher qui n’est plus
applicable, tous les autres modèles sont utilisés. La figure 2.3(a) représente l’évolution
temporelle du signal. La décroissance du SPL des trois premiers BPF et des FMR4,
FMR11 et FMR18 est tracée sur les figures 2.3(b) et 2.3(c). En se propageant, l’onde de
plus grande amplitude rattrape l’onde suivante. En poursuivant la précédente propaga-
tion à t˜ > 10, les deux ondes 3 et 4 auraient fusionné et le signal ne comporterait plus
que six ondes. Dans le contenu spectral, l’irrégularité en pression a pour conséquence
la présence de FMR. Pendant la propagation, ces FMR mènent à une réorganisation
énergétique affectant également les BPF. Là encore, la similarité des résultats valide les
différents modèles de propagation. On peut néanmoins observer un déphasage dans les
signaux de pression (cf. 2.3(a)) entre la méthode FDNS et les méthodes temporelles.
Ce déphasage constant provient du changement de référentiel de l’équation résolue via
FDNS (cf. (1.53)).
2.2.2 Configuration FANPAC
Les méthodes de propagation sont maintenant appliquées à une maquette de tur-
boréacteur, testée dans le projet européen FANPAC, dont les caractéristiques sont
répertoriées dans le tableau 2.1 [61].
Dans un premier temps, un signal d’ondes en N régulières est propagé par les
méthodes de Hawkings et FDNS. La décroissance du niveau sonore est comparée à
1. Le temps de propagation tf peut être estimé à partir de (1.52), ou bien, en projetant la distance
parcourue d et Ma sur l’axe de propagation des ondes (angle ψ par rapport à l’axe de l’entrée d’air).
On obtient alors tf =
d/cos(ψ)
c (1−Ma/cos(ψ)) , avec c = c0 pour p = p0
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Figure 2.3 – Propagation d’un signal analytique irrégulier ; a) signal de pression aux ins-
tants initial ( ) et final propagé par les méthodes de Hawkings ( ), de
Uellenberg ( ) et FDNS ( ) ; Évolution des SPL des trois premiers
BPF en b) et de trois FMR en c) au cours de la propagation
B R (m) d (m) Régime nominal Nn (tr/min) ∆p (kPa)
24 0,435 0,5 10100 95,2
Régime Ma Mtip Mrel fFMR1 (Hz) fBPF1 (Hz) λψ (m) tf
1(s)
0,8 Nn 0,29 1,085 1,12 337 8080 0,085 3, 9.10−3
Table 2.1 – Caractéristiques de la configuration FANPAC
des mesures dont seules les valeurs du BPF fondamental sont disponibles. L’amplitude
des ondes en N, ∆p, est estimée à partir du SPL de la première mesure à t˜ = 0 et
vaut 95,2 kPa. La figure 2.4(a) compare les méthodes analytiques en rotor parfait aux
résultats expérimentaux. Là encore, les deux méthodes analytiques sont identiques. La
figure 2.4(b) représente les 10 premiers harmoniques des BPF, en début (x = 0 ≡
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t˜ = 0) puis en fin de propagation (x = 0, 5m ≡ t˜ = 15, 5). À x = 0, 5m, le SPL du
BPF10 est plus faible dans la méthode FDNS. Cela est dû à la troncature du spectre
(mmax = 10B) et n’influe pas sur les harmoniques de rang plus faible. En comparant les
résultats analytiques aux mesures, les différences de SPL du BPF1 atteignent environ
∆SPL(BPF1) ≈ 3 dB en fin de propagation (cf. fig. 2.4(a)). Cet écart est dû à la
présence d’irrégularités de calage entre les aubes de la maquette testée. En effet, une
redistribution énergétique des BPF vers les FMR a lieu pendant la propagation des
ondes de choc. Ce processus mène en bout de conduit, à des niveaux de BPF plus
faibles et de FMR plus forts.















































Figure 2.4 – Configuration FANPAC ; méthodes analytiques en rotor parfait ; mesures (pré-
sence d’irrégularités de calage) ; a) décroissance des BPF ; b) 10 premiers BPF
aux instants initial et final
Le modèle de génération d’irrégularités de Pickett est utilisé afin d’observer l’effet
des irrégularités sur la propagation des modes. Les signaux temporels (tracés en fonc-
tion de θ) sont générés par (1.63) à partir des valeurs de ∆p = 95, 2 kPa, de σTλ = 0, 1
et de σ∆p = 0, 1. La figure 2.5(b) compare le spectre analytique moyen déterminé par
(1.64) à la moyenne des spectres issus de 100 tirages pseudo-aléatoires (1.63), dont un
des 100 signaux temporels est tracé sur la figure 2.5(a).
Cependant, en utilisant (1.63), le saut de pression aval du choc ` est égal au saut
de pression amont du choc ` + 1 ; soit
∣∣p−` ∣∣ = ∣∣p+`+1∣∣, une hypothèse qui n’est pas véri-
fiée dans les faits. Cela conduit à un spectre en forme de cloches avec des extinctions
non réalistes. Nous utilisons donc une méthode légèrement différente pour créer les
signaux irréguliers. À partir de λ, ∆p, σTλ et σ∆p, les valeurs de ∆p` et λ` sont déter-
minées pseudo-aléatoirement. La figure 2.6 illustre la méthode employée pour générer
les signaux de pression. L’amplitude des chocs fluctue mais leur pression moyenne est
constante et égale à p0. Le spectre moyen résultant est différent du précédent, le niveau
des FMR est globalement supérieur dans la deuxième méthode de génération et avec
une allure plus représentative.
Étant donné que le terme σ∆p est de moindre importance au regard de σTλ , une
valeur typique des turboréacteurs moderne σ∆p = 0, 1 est choisie [47]. Une valeur de
σTλ plus adéquate peut être estimée par (1.65), avec σ∆p et ∆SPL(BPF1) (la différence
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Figure 2.5 – Exemple de génération des FMR par la méthode de Pickett ; (a) Signal tempo-
rel ; (b) Spectre moyen issu de 100 tirages pseudo-aléatoires ( ◦ ) et modèle
statistique (1.64) ( ◦ )























Figure 2.6 – Exemple de génération des FMR par la méthode de Pickett modifiée ; (a) Si-
gnal temporel ; (b) Spectre moyen issu de 100 tirages pseudo-aléatoires
de SPL du BPF1 entre un rotor parfait et la mesure (rotor irrégulier)). En utilisant
(1.65) en fin de propagation (t˜ = 15, 5, ∆SPL(BPF1)≈ 3dB et σ∆p = 0, 1), on aboutit
à σTλ ≈ 0, 14. La valeur des écarts types évoluant pendant la propagation, on estime
donc une valeur de σTλ pour t˜ = 0, menant à σTλ = 0, 14 pour t˜ = 15, 5. La figure
2.7 met en évidence la capacité de la méthode de Pickett à prévoir le niveau sonore
des différents modes au cours de la propagation à partir des valeurs des écarts types.
Pour cela, la propagation moyenne de 10 signaux pseudo-aléatoires a été calculée. La
figure 2.7 représente l’évolution de σTλ , atteignant 0,14 en fin de propagation. La figure
2.7(b) compare la propagation analytique avec et sans présence de FMR aux mesures.
La présence des FMR a pour conséquence la réduction du niveau sonore du BPF1,
qui tend vers les valeurs mesurées. Cependant, ce modèle statistique ne prévoit qu’un
spectre moyen et ne permet pas de tenir compte de l’organisation des aubes autour du
rotor.
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Figure 2.7 – Application du modèle de Pickett sur la configuration FANPAC ; a) évolution
de σTλ vers la valeur cible () à t˜ = 15.5 ; b) propagation du BPF1 : rotor par-
fait ( ), moyenne issue de la propagation de 10 signaux pseudo-aléatoire
( ) et mesure ()
2.2.3 Configuration Fokker 100 ; modèle de Pickett
Afin d’étudier une configuration en présence d’un traitement acoustique, la mé-
thode de Pickett est appliquée à une troisième configuration. Elle concerne un turbo-
réacteur Rolls-Royce Tay 650 d’un Fokker 100 étudié par Sarin & Rademeker en 1993
lors d’essais en vol [54] qui a servi de base de validation à McAlpine & Fisher. Les
caractéristiques du turboréacteur sont listées dans le tableau 2.2.
B R (m) d (m) Régime nominal Nn (tr/min) ∆p (kPa)
22 0,58 0,9R 8393 35
Régime Ma Mtip Mrel fFMR1 (Hz) fBPF1 (Hz) λψ (m) tf (s)
0.75Nn 0,42 1,125 1,2 105 2308 0,097 3, 9.10−3
0.85Nn 0,58 1,274 1,4 119 2616 0,06 4, 4.10−3
Table 2.2 – Caractéristiques de la configuration Fokker 100
Un traitement acoustique en nid d’abeilles est présent à la paroi de la manche.
Le taux de perforation ρc est de 5,5% et la profondeur des cavités hc est de 2,8 cm.




− i cot (khc) ,
et l’atténuation acoustique linéaire par unité de longueur est donnée par :
∆SPL = 20 log10(e)σt˜,
où σ est déterminé par (2.1). La figure 2.8(a) représente l’atténuation due au traitement
acoustique ∆SPL des modes 1 6 n 6 88 et du mode radial µ le moins atténué (fig.
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9 de [37]). La distance de propagation considérée vaut 0.9R. Les deux régimes 0,75 et
0,85 Nn sont calculés. Les résultats obtenus par la résolution numérique de σ du mode
µ = 1 sont tracés sur la figure 2.8(b). Deux tendances se distinguent : une première
partie où les résultats sont semblables (n ≤ 58 et n ≤ 51 pour 0,75 et 0,85 Nn) et
une deuxième où les résultats divergent. La figure 2.8(a) représente le mode radial µ
le moins atténué, qui vaut 1 pour la première partie de la courbe. Dans la deuxième
région, le µ le moins atténué n’est plus le premier et les deux figures représentent
alors l’atténuation de modes radiaux différents. Ces régions successives sont mises en
évidence sur la figure 2.8(c) où le calcul est réalisé avec 1 ≤ µ ≤ 6. À cela s’ajoute
une seconde différence non expliquée ; alors que les résultats du régime 0,85 Nn sont
en accord avec [37], l’atténuation maximum (n = 16) du régime 0,75 Nn est différente
(malgré une allure semblable des courbes).
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Figure 2.8 – Atténuation due au matériau acoustique ∆SPL en dB ; a) figure 9 de [37]
(mode radial le moins atténué) EO = Engine Order équivalent de FMR en
français ; b) résolution numérique de σ pour µ = 1 ; c) résolution numérique
de σ pour 1 ≤ µ ≤ 6 et N = 0, 85Nn
La méthode de Pickett est appliquée à la configuration Fokker 100. Dix trains
d’ondes sont générés puis propagés avec et sans traitement acoustique pour les deux
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régimes de rotation. Dans [37], McAlpine et al. ont généré les signaux temporels à
partir des mesures de SPL (méthode McAlpine & Fisher), puis les ont propagés par la
méthode FDNS. Dans notre application, les valeurs des écarts types alors inconnues,
sont déterminées de manière à obtenir des SPL des BPF et des FMR semblables aux
spectres de [37]. Les deux méthodes de génération d’irrégularités sont comparées sur
la figure 2.9. Les niveaux initiaux des BPF et des FMR issus des deux méthodes de
génération d’irrégularités sont proches, mais la forme du spectre est différente. En fin
de propagation, le niveau des spectres est également semblable, mais certaines FMR
des spectres issues de la méthode de McAlpine & Fisher ont des niveaux identiques
(voire supérieurs à celui des BPF). Ce phénomène est absent dans les spectres issus
du modèle de Pickett. En outre, l’effet du traitement absorbant est semblable pour les
différentes méthodes de génération d’irrégularités.
Le modèle de Pickett est donc un bon outil de prévision des niveaux moyens des
BPF et des FMR au cours de la propagation, à partir de valeurs simples. Il ne permet
toutefois pas de modéliser une configuration précise (ordre des aubes autour du rotor,
prédominance d’une raie, etc.) et fournit une enveloppe des spectres non représentative
de la réalité.
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Figure 2.9 – Application des méthodes de génération d’irrégularités ; près du rotor en haut
et après propagation pour 0,75 Nn au milieu et 0,85 Nn en bas ; sans traite-
ment acoustique en bleu et gris clair, avec traitement acoustique en rouge et
gris foncé ; a) méthode de McAlpine & Fisher (figure 11 de [37]) ; b) méthode
de Pickett
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2.2.4 Configuration Fokker 100 ; modèle de McAlpine & Fisher
La méthode de génération d’irrégularités de McAlpine & Fisher résout cette diffi-
culté. Elle permet de recréer un signal temporel à partir des valeurs des B-1 premières
FMR et du BPF fondamental. La figure 2.10 représente l’application de cette méthode
sur la configuration Fokker 100. Un signal temporel est recréé à partir de valeurs de
référence (estimations des SPL de la figure 11 de [37], reproduite fig. 2.8(a)). Étant
donné que les phases sont choisies aléatoirement, dix signaux de pression sont générés
et moyennés. La figure 2.10 compare les premiers modes n = 1 à B mesurés sur la
figure 2.8(a) (valeurs de référence) à la moyenne des dix spectres générés. Le faible
















Moyenne des spectres générés
Modes de référence
Figure 2.10 – Méthode de génération des irrégularités de McAlpine & Fisher ; application
à la configuration Fokker 100
Les dix signaux temporels sont ensuite propagés par la méthode FDNS. La figure
2.11 montre les spectres initiaux et propagés de la configuration Fokker 100 à comparer
avec la figure 2.9. La méthodologie appliquée est maintenant exactement celle de McAl-
pine & Fisher [37]. Hormis de légères différences dues aux approximations faites dans
l’estimation des niveaux de référence et au tirage aléatoire des phases, les résultats de
la figure 2.11 sont très proches de ceux de McAlpine & Fisher dans [37] (cf. fig. 2.9(a)).
Contrairement à la méthode de Pickett, l’enveloppe du spectre initial peut être
imposée. Cette méthode plus précise nécessite cependant de connaître le spectre en
début de propagation. Ainsi, si l’on intervertit des aubes autour du rotor, le spectre
résultant sera différent et la méthode ne sera plus applicable.
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Figure 2.11 – Méthode de génération d’irrégularités de McAlpine & Fisher ; proche du rotor
en haut et après propagation pour 0,75 Nn au milieu et 0,85 Nn en bas ;
sans traitement acoustique en bleu, avec traitement acoustique en rouge
2.3 Synthèse des méthodes analytiques de génération
et de propagation des chocs
Dans ces deux premiers chapitres, les différents modèles de génération et de propa-
gation de chocs ont été analysés en détail. D’une part, les modèles de propagation ont
été détaillés en faisant clairement apparaître les hypothèses dont ils découlent. L’atté-
nuation de l’amplitude du choc d’une onde en N au cours de sa propagation décrite par
Morfey & Fisher a notamment été redémontrée (cf. annexe B) à partir de l’équation
de Burgers écrite dans le domaine spectral (modèle de McAlpine & Fisher). Cette dé-
monstration atteste également de l’absence de redistribution énergétique entre les raies
lorsque le spectre propagé est uniquement composé des harmoniques du BPF. D’autre
part, les modèles de génération et de propagation des chocs ont été confrontés et mis
en perspective en les appliquant à des configurations de turboréacteur réalistes. Les
limites de ces modèles ont ainsi pu être définis. Le tableau 2.3 récapitule les apports
ainsi que le périmètre d’application des différents modèles.
En ce qui concerne les méthodes de génération de FMR, le modèle de Pickett
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des ondes de choc sur des configurations existantes
Méthodes analytiques de propagation des chocs
Modèle Périmètre d’application Limites et restrictions
Morfey & Fisher
(temporelle)
Décroissance du saut de pres-
sion d’une onde en N
Rotor parfait, ondes en N, mé-




Propagation d’un train d’ondes
en N irrégulières en pression
Irrégularités en saut de pression
seulement, ondes en N, méthode
2D, écoulement moyen uniforme
Uellenberg (tem-
porelle)
Propagation d’un train d’ondes
en N irrégulières en pression et
en phase
Ondes en N, pas de modélisa-





Propagation d’un train d’ondes
irrégulières de forme quel-
conque, modélisation des modes
évanescents (conduit cylin-
drique) et d’un traitement
acoustique
Modélisation des modes évanes-
cent en conduit cylindrique (pas
de prise en compte de la géo-
métrie réelle de la nacelle), mé-
thode 2D, écoulement moyen
uniforme
Table 2.3 – Synthèse des principaux modèles analytiques de génération de FMR
permet de recréer un train d’ondes en N irréguliers à partir de données statistiques
simple à recueillir. Cependant ce modèle ne permet pas de prendre en compte une
configuration précise (ordre des aubes autour du rotor, etc.) et l’allure du spectre
généré n’est pas représentatif de celle observée dans les configurations réalistes. La
méthode de génération de FMR de McAlpine & Fisher permet de générer un signal
de pression à partir d’un spectre enregistré près de la souﬄante. Cette méthode plus
précise nécessite cependant la connaissance du niveau de pression sonore en début de
propagation de la configuration étudiée.
Dans le chapitre suivant, une nouvelle méthode de génération d’irrégularités sera
présentée, plus complexe à mettre en œuvre mais pouvant déterminer le spectre issu
d’une réorganisation des aubes autour du rotor à partir d’une configuration de réfé-
rence. Appliquée à une maquette de turboréacteur futur, cette approche original sera
comparée à la méthode de génération d’irrégularités de McAlpine & Fisher et confron-
tée à des mesures.
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Chapitre 3
Nouveau modèle de génération de
FMR et application au démonstrateur
MASCOT 2 de Snecma
Dans le chapitre précédent, les deux principales méthodes de génération d’irrégula-
rités ainsi que les différents modèles analytiques de propagation d’ondes de choc ont
été testés. Ce chapitre propose un modèle original de génération d’irrégularités tenant
compte de l’organisation des aubes autour du rotor. Cette approche a été développée
dans cette thèse à partir de données expérimentales issues d’une campagne d’essais du
démonstrateur de souﬄante MASCOT 2 développé par Snecma. Ce chapitre s’articule
suivant quatre étapes : le premier paragraphe explique les objectifs de ce nouveau mo-
dèle, puis la campagne d’essais qui a permis son développement est décrite. Le modèle
est ensuite exposé, appliqué à la configuration MASCOT 2, et comparé à la méthode
de génération d’irrégularités de McAlpine & Fisher ainsi qu’aux mesures. Enfin les
possibles perspectives de cette étude seront discutées.
3.1 Objectifs du modèle
Les méthodes de propagation d’ondes de choc (analytiques ou numériques) néces-
sitent un signal de pression comme condition initiale. Ce signal peut être mesuré par
un capteur de pression placé à proximité de la souﬄante, obtenu par une simulation
numérique ou bien modélisé. Dans le chapitre 2, les deux principales méthodes de gé-
nération d’irrégularités ont été appliquées à plusieurs configurations. Ces méthodes ont
été employées afin de créer des signaux de pression à partir de mesures ou de spectres
de référence. La méthode de Pickett fournit un spectre moyen à partir de valeurs statis-
tiques simples. Cependant, malgré des niveaux de BPF et de FMR du spectre généré en
accord avec les mesures, et ce pour les différentes configurations étudiées, l’enveloppe
des spectres diffère. La méthode de McAlpine & Fisher pallie ce défaut en générant des
signaux temporels dont la forme du spectre est semblable à la référence. Cependant,
contrairement à la méthode de Pickett qui ne requiert que des données statistiques,
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cette méthode nécessite de connaitre les SPL du spectre de référence pour générer les
signaux de pression.
L’une des principales interrogations des motoristes à l’heure actuelle est l’effet de
l’organisation des aubes autour du rotor sur le spectre du bruit de choc résultant. En
effet, bien que l’OASPL soit identique, l’enveloppe des spectres varie fortement pour
deux brassages différents. Ainsi, pour certains brassages, le spectre peut contenir des
FMR de niveau élevés. La fréquence de ces raies peut éventuellement se situer en dehors
de la bande de fréquences atténuée par les traitements acoustiques de la nacelle. De
plus, les effets non-linéaires de la propagation des ondes de choc peuvent conduire, en
entrée d’air, à des niveaux de certaines FMR supérieurs à celui des BPF. La question
qui découle de cette problématique est : quel est le brassage qui sera le plus favorable ?
C’est-à-dire, comment ranger les aubes du rotor afin de minimiser les FMR les plus
gênants en fin de propagation ? Le principal problème est le nombre de configurations
possibles. En effet, pour un rotor comportant 18 aubes, il y a 18! brassages possibles,
soit plus de 6.1015. L’absence de réponse mène à des cahiers des charges concernant le
"buzz-saw noise" différents d’un avionneur à l’autre. Par exemple, certains contraignent
la différence de calage entre deux aubes placées côte à côte, tandis que d’autres imposent
une limite de SPL pour le BPF ainsi que dans certaines gammes de fréquences.
Le but de ce nouveau modèle de génération de FMR [61] et [62], est d’apporter
des éléments de réponse aux deux précédentes questions. Ce modèle a été développé à
partir de données d’une campagne d’essais réalisée par Snecma. Dans ces essais, non
seulement les signaux de pression ont été enregistrés avant et après la propagation,
mais le calage des aubes a également été mesuré pendant le fonctionnement de la
souﬄante (calage à chaud). En reliant les défauts de calage aux irrégularités du signal
de pression résultant pour un brassage de référence, le modèle permet de générer un
signal de pression pour n’importe quel autre brassage.
3.2 Déroulement de la campagne d’essais MASCOT
2
Dans le cadre de ce doctorat et par l’intermédiaire d’une collaboration, Snecma
nous a fourni des données issues d’une campagne d’essais du démonstrateur de souf-
flante MASCOT 2 (Moteur à Aubes de Souﬄante en Composite Taille) dont les aubes
sont en composite tissé 3D – tout comme le nouveau moteur LEAP qui équipera les
nouveaux avions moyen-courriers (Airbus A320neo, Boeing 737, et COMAC 919). Le
turboréacteur utilisé dans ces tests est unique puisqu’il combine un nouveau module de
souﬄante à une nouvelle unité de propulsion issue du CFM56-5C. La première partie
de la campagne d’essais a été réalisée en avril 2013 dans le banc 1H8 du site de Villa-
roche avec une manche d’entrée d’air perfo de type "Bellmouth", c’est à dire longue et
de révolution (cf. fig. 3.1(a)). Le deuxième volet s’est déroulé en août 2013 sur le banc
4D de General Electric situé à Peebles aux États-Unis. Le moteur était muni d’une
manche "acoustique" courte et non-axisymétrique. Ce deuxième banc est utilisé depuis
plus de vingt ans pour la certification acoustique statique des turboréacteurs CFM. Les
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deux phases de cette campagne ont dégagé une très bonne reproductibilité des essais.
(a)
(b)
Figure 3.1 – Schéma du banc 1H8 de Snecma situé à Villaroche ; a) banc de section 8m par
8m ; b) entrée d’air, souﬄante et représentation des trois plans de mesures
(p1,p2 et p3)
Dans ce mémoire, seules les données issues du banc 1H8 sont utilisées. Les données
sont enregistrées sur trois plans axiaux (cf. fig. 3.1(b)). Des senseurs sont placés en
paroi de la nacelle, juste au-dessus de l’extrémité des aubes et mesurent leur angle de
calage pendant le fonctionnement du turboréacteur (plan p1 ). Un peu plus en amont,
à 0,266m de p1, une série de trois capteurs de pression (placés aux angles 14’, 34’, et
54’) sont fixés en paroi de la nacelle (plan p2 ). Proche de l’entrée d’air, à 1,42m de p2,
deux capteurs de pression (placés aux angles 19’ et 59’) enregistrent le signal propagé
(plan p3 ). Les principales caractéristiques de MASCOT 2 sont répertoriées dans le
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tableau 3.1. Trois configurations correspondant à trois organisations des aubes autour
du rotor on été étudiées sur une plage de régime allant de 0, 8Nn à 0, 965Nn (la plage
des régimes varie en fonction des configurations). La figure 3.2 représente les différents
brassages.
B R (m) d (m) λψ (m) tf (s) Régimes étudiés (tr/min) ∆p (kPa) Mtip
18 0,89 1,42 0,148 1, 4.10−2 0,8 Nn 0,965 Nn 13 25 0,89 1,08
Table 3.1 – Caractéristiques de la configuration MASCOT 2
(a) (b) (c)
Figure 3.2 – Configurations des aubes sur le rotor ; a) brassage 1 ; b) brassage 2 ; c) brassage
3
3.2.1 Enregistrement et exploitation des signaux de pression
temporels
Les capteurs de pression (Kulite XTE-190) enregistrent le signal temporel pendant
1 minute à une fréquence de 65,5 kHz. Les mesures sont donc prises sur plus de 3000
rotations de la souﬄante. L’incertitude des capteurs est d’environ 2 dB. La figure 3.3(a)
(resp. 3.3(b)) superpose le signal de pression issu d’un capteur du plan p2 (resp. p3 )
pour deux rotations successives de la souﬄante (conf. 1 à N = 0, 875Nn). Les signaux
sont très proches. On calcule l’écart type de l’amplitude des chocs pour les B aubes, ce
qui donne une estimation de l’incertitude des mesures (stabilité du régime, variation
de température, etc). La moyenne de ces écarts types vaut 0,049 avant propagation.
Après la propagation, le signal est trop déformé pour pouvoir effectuer cette analyse.
En règle générale, lors des mesures du bruit de raies, une analyse synchrone est
utilisée afin d’éliminer les fréquences non multiples de la rotation. Un top tour fournit
le temps de chaque rotation du rotor, et la fréquence d’échantillonnage est légèrement
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Figure 3.3 – Signaux temporels de deux rotations successives (rouge et noir) mesurés par un
capteur de pression ; a) avant propagation, au plan p2 ; b) après propagation,
au plan p3
modifiée au tour suivant afin de prendre en compte les variations du régime. Cepen-
dant, dans la présente étude la fréquence d’échantillonnage des mesures est fixe (65,5
kHz). L’énergie des BPF et des FMR obtenue sur la durée totale d’analyse est donc
légèrement dispersée. Les données disponibles (fournies par Snecma) sont d’une part
les signaux temporels des brassages 1 et 3 sur l’ensemble des régimes testés et d’autre
part, les spectres des brassages 1, 2 et 3, également sur l’ensemble des régimes étudiés.
Ces spectres sont calculés par une transformation de Fourier rapide en utilisant la mé-
thode de Welch ainsi qu’un fenêtrage de Hanning. La similitude des spectres issus des
capteurs de pression placés sur un même plan démontre l’absence d’effet de distorsion
(entrée d’air longue et axisymétrique). Les mesures ont été effectuées en ralentissant
la souﬄante à partir du régime maximal (N = 0, 965Nn) jusqu’au régime minimal
(N = 0, 8Nn), puis en accélérant pour atteindre de nouveau le régime maximal. Pour
un même régime, les spectres sont semblables, quelle que soit la phase de l’essai (des-
cendante ou ascendante). Enfin, les essais ont été effectués sur plusieurs journées ; la
température a alors fluctué entre 4,5 et 9 °C sans influer les résultats.
Les spectres mesurés avant et après la propagation diffèrent fortement en fonction
des brassages étudiés. La figure 3.4 superpose les spectres des trois brassages au régime
0, 925Nn, à gauche avant propagation (plan p2 ) et à droite après propagation (plan
p3 ). Malgré des niveaux de BPF semblables, l’enveloppe des spectres est disparate.
Notamment concernant la raie n = B/2, dont la différence de niveau sonore entre
les confs. 2 et 3 est supérieure à 20 dB et ce aussi bien à proximité du rotor qu’en
fin de propagation. De plus, en fin de propagation le niveau de la raie n = B/2 des
confs. 1 et 2 se rapproche de celui du BPF1. Ce type de comportement est néfaste car
certaines fréquences comme par exemple le BPF1/2 peuvent se situer en dehors de la
bande de fréquence atténuée par le traitement acoustique et ainsi fortement rayonner
et contribuer au bruit de cabine.
La distance inter-chocs λψ ainsi que l’amplitude moyenne du choc ∆p peuvent être
déterminées à partir du signal temporel. Bien que λψ se déduise de (1.34) (cf. fig. 3.5(a),
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Figure 3.4 – Spectres issus des mesures à N = 0, 925Nn ; a) avant propagation (plan p2) ;
b) après propagation (plan p3)
carrés), une autre manière de déterminer λψ est d’utiliser la période entre deux chocs
Tλ calculée à partir des signaux de pression. Tλ est égal au nombre moyen de points de
mesure entre deux chocs, divisé par la fréquence d’échantillonnage. Connaissant Tλ et
Ma, l’équation (1.35) permet de calculer λψ (cf. fig. 3.5(a), traits). ∆p peut être obtenu
soit en moyennant l’amplitude des chocs du signal de pression mesuré (cf. fig. 3.5(b),
traits), soit à partir de l’OASPL des spectres et des équations (1.40) et (1.41) (cf. fig.
3.5(b), carrés). La figure 3.5 trace l’évolution de la distance inter-chocs moyenne 3.5(a)
et de l’amplitude moyenne des chocs 3.5(b) en fonction du régime pour les brassages 1
et 3. Ces valeurs sont indépendantes de la configuration. On remarque également que


































Figure 3.5 – Amplitude et distance inter-chocs moyennes au plan p2 ; a) Distance inter-
chocs déterminée à partir des signaux de pression (traits) et par (1.35) (car-
rés) ; b) Amplitude moyenne des chocs mesurée (traits) et calculée à partir de
l’OASPL (carrés)
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3.2.2 Calage des aubes
Concernant la mesure des angles de calage des aubes, des senseurs sont placés sur
la paroi de la nacelle, à deux positions axiales juste au-dessus des aubes de la souﬄante
(plan p1, fig. 3.1(b)). La figure 3.6 schématise la mise en œuvre des mesures. La distance
entre les deux senseurs est connue et fixe. L’angle de calage Stg` de chaque aube ` est
déduit du temps qu’elle met pour passer devant les deux capteurs. Cependant, à cause
des légères fluctuations du régime de rotation et du balourd, le calage des aubes n’est
pas rigoureusement identique d’un passage à l’autre. On détermine donc l’écart type
du calage des aubes σStg à partir des mesures de ces angles effectuées pendant le
fonctionnement du moteur σStg = 0, 06 (valeur plus faible lorsque la souﬄante est au
ralenti : σStg = 0.02).







Figure 3.6 – Schéma de principe de la mesure du calage des aubes
La figure 3.7 présente les mesures des défauts de calage ∆Stg` de chaque aube pour










La mesure du calage des aubes est effectuée pendant le fonctionnement du turbo-
réacteur et ce, pour les différents régimes étudiés. La figure 3.8 représente la variation
de calage des aubes 1, 7, 15 et 18 en fonction du régime. Les valeurs varient fortement
(environ 0,4 °) en fonction du régime, le calage des aubes dépend fortement de la ré-
partition des charges du turboréacteur (équilibrage), ce qui justifie les moyens mis en
œuvre pour mesurer le calage pendant le fonctionnement du moteur.
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Figure 3.8 – Calage des aubes en fonction du régime de rotation ; a) aube numéro 1 ; b)
aube numéro 7 ; c) aube numéro 15 ; 4) aube numéro 18
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3.3 Génération du signal de pression en fonction de
l’ordre des aubes autour du rotor
La nouvelle méthode consiste à modéliser l’effet du défaut de calage des aubes ∆Stg`
sur le signal de pression résultant, plus particulièrement sur les variations de distance
inter-chocs λ`. Le signal reconstruit est un train d’ondes en N généré en utilisant les
mêmes hypothèses que McAlpine & Fisher dans leur méthode de génération d’irrégu-
larités, à savoir que toute les ondes en N ont la même amplitude ∆p et la même pentes
de recompression entre chaque choc, valant ∆p/λ (cf. paragraphe 1.4.2). En connais-
sant l’amplitude des ondes en N (∆p), la pente de recompression (∆p/λ) et la distance
inter-chocs de chaque onde (λ`), un signal de pression irrégulier est alors généré. Le
principe de la méthode réside donc dans la détermination des λ` en fonction du calage
des aubes.
Gliebe et al. [19] ont montré que les variations de calage et de cambrure des aubes
sont les paramètres qui affectent le plus les ondes de choc. Ils ont de plus démontré que
la variation du calage d’une aube modifie plusieurs distances inter-chocs. Le modèle
développé dans ce mémoire est basé sur l’hypothèse que la variation de calage ∆Stg`
de l’aube ` modifie les distances inter-chocs λ`, λ`−1 et λ`+1 (cf. fig. 3.9). Une relation





Figure 3.9 – Ondes de chocs générées par un rotor irrégulier
Durant la campagne d’essais, trois brassages ont été testées (confs. 1, 2 et 3). En
connaissant les variations de calage ainsi que le signal temporel enregistré à proximité
du rotor pour une configuration (par ex. conf. 1), les signaux temporels des deux
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autres configurations (confs. 2 et 3) sont prédits. La génération du signal de pression
se décompose en trois étapes :
• les variations des calages ∆Stg` de la configuration de référence (conf. 1) sont
réorganisées suivant le brassage des autres configurations (confs. 2 et 3) (cf. fig.
3.2) ;
• les distances inter-chocs sont estimées par la relation empirique (3.2) à partir des
∆Stg` réorganisés ;
• le signal de pression est généré.
De plus, pour tenir compte des variations des défauts de calage liées aux légères
fluctuations de régime d’un tour à l’autre, on introduit des variations dans les λ` calculés
par l’intermédiaire de σStg. Dix signaux pseudo-aléatoires sont alors générés et les dix
spectres moyennés.
3.3.1 Relation empirique reliant l’angle de calage des aubes au
signal temporel
Le calage des aubes est mesuré dans le plan p1 pendant le fonctionnement du
turboréacteur. Comme présenté dans le paragraphe 3.2.2, le calage moyen (Stg`), la
variation (∆Stg`) et l’écart type (σStg) sont définis à partir des mesures. Ces valeurs
dépendent du régime de rotation du moteur. Une relation empirique reliant l’angle de
calage des aubes au signal temporel est définie à partir de la configuration de référence
(conf. 1). Cette relation est établie en suivant 4 étapes schématisées sur la figure 3.10.
1) Pour un régime de rotation, λ est déterminé par (1.33) et ∆Stg` (nombre sans
dimension) par (3.1) (étapes 1 et 2 de la figure 3.10). À partir de coefficients µ0,
µ−1 et µ+1, les distances inter-chocs λ∗` sont estimées par l’équation (3.2)(étape
3 de la figure 3.10) :
λ∗` = λ (1− µ0∆Stg` + µ−1∆Stg`−1 + µ+1∆Stg`+1) . (3.2)
Un procédé estime les valeurs des coefficients µ0, µ−1 et µ+1 minimisant la diffé-
rence entre λ` (mesuré sur le plan p2 )et λ∗` (estimé sur le plan p1 ) pour chaque
aube (étape 4 de la figure 3.10). Ces valeurs sont comprises entre -0.5 et 0.5. Les
bornes sont définies de manière à ce que le membre de droite de l’équation 3.2
soit proche de λ.
2) Le signal de pression moyen p(t) mesuré par les capteurs de pression placés sur
le plan p2 (proche du rotor) permet de déterminer les valeurs réelles des distances
inter-chocs λı. λı correspond la distance inter-chocs de l’onde ı générée par l’aube
ı. Cependant, Stg` est mesuré sur le plan p1, tandis que λı est mesuré sur le plan
p2 (cf. fig. 3.1(b)) et la correspondance entre les indices ` et ı est inconnue. En
d’autres termes, quel est l’indice ı (pour ı = 1 à B) qui équivaut à l’indice ` de
Stg` ? Un processus efficace a été mis en place pour relier les calages Stg` au signal
de pression. Ce procédé détermine l’indice ı de l’aube correspondant au premier
choc mesuré par le capteur de pression. Ce second processus minimise l’erreur
entre les distances inter-chocs mesurées λ` et estimées λ∗`(ı) pour les différents in-
dices
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ı : ξ(ı) =
B∑
`=1
|λ` − λ∗`(ı)|2, où ı varie de 1 à B. Autrement dit, on détermine
les valeurs λ∗` en considérant que l’aube ı est responsable du choc `. On applique
B fois ce processus en faisant varier ı de 1 à B et on calcule à chaque fois l’erreur
commise ξ(ı) entre les distances inter-chocs mesurées et estimées par (3.2). Le
minimum de cette fonction d’erreur indique l’indice de l’aube correspondant au
premier choc mesuré. La figure 3.11 illustre l’application du processus. L’aube 12
génère la première onde de choc enregistrée sur le plan p2.
3) Les coefficients µ0, µ−1 et µ+1 (pour un régime) retenus sont ceux correspondant
à ı minimisant ξ(ı). Cette méthode est appliquée à tous les régimes et les µ0, µ−1
et µ+1 sont alors moyennés pour obtenir les coefficients finals (cf. tablean 3.2).






















Figure 3.10 – Détermination des distances inter-chocs à partir des variations de calage des
aubes


















Figure 3.11 – Détermination de l’indice de l’aube ayant généré le premier choc mesuré au
plan p2
Remarque : Pour certains régimes, le minimum de ξ(ı) n’est pas correctement
démarqué ; l’aube générant le premier choc enregistré au plan p2 n’est alors pas dé-
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terminée et les coefficients µ0, µ−1 et µ+1 ne sont pas calculés. Le tableau 3.2 liste les
coefficients obtenus à partir de la configuration de référence en fonction du régime.
Régime µ0 µ−1 µ+1
0, 8Nn -0.12 -0.1 -0.07
0, 835Nn -0.18 -0.13 -0.07
0, 845Nn -0.23 -0.13 -0.08
0, 875Nn -0.24 -0.18 -0.08
0, 9Nn -0.23 -0.12 -0.15
Valeurs moyennes -0.2 -0.13 -0.09
Table 3.2 – Valeurs des coefficients µ0, µ−1 et µ+1 en fonction du régime
3.3.2 Application de la méthode à un autre brassage
En utilisant les coefficients µ0, µ−1, µ+1, ∆Stg` et ∆p déterminés à partir de la
configuration de référence (conf. 1), de nouveaux signaux de pressions sont générés
pour un autre brassage (confs. 2 ou 3). Les étapes 1 et 2 de la figure 3.12 illustrent
cette démarche. Pour un nouveau brassage, les ∆Stg` sont réorganisés et de nouvelles
valeurs de λ∗` sont déterminées par (3.2). À cause des fluctuations de régime, des varia-
tions de ∆Stg` sont introduites dans l’équation (3.2) par l’intermédiaire de σStg. Les
calages utilisés dans (3.2) sont déterminés pseudo-aléatoirement par l’intermédiaire
d’une distribution gaussienne de valeur moyenne Stg` et d’écart type σStg (valeur in-
dépendante de l’ordre des aubes sur le rotor). Plusieurs signaux temporels sont alors
générés à partir de λ∗` légèrement différents. Étant donné que l’amplitude moyenne des
chocs est indépendante du brassage, la valeur du saut de pression de la configuration de
référence est conservée. Les signaux de pression sont ensuite propagés par la méthode
FDNS. Deux spectres moyens de la nouvelle configuration sont issus de dix signaux de
pression, avant et après propagation (plans p2 et p3 ) (étape 3 de la figure 3.12). En
définitive l’approche proposée est particulièrement prédictives car elle permet à par-
tir d’un seul jeu de coefficients (valeurs moyennes du tableau 3.2) d’estimer différents
brassages pour différents régimes de fonctionnement.
3.4 Application de la méthode à la configuration MAS-
COT 2
La configuration 1 sert de référence utilisée afin de déterminer ∆p, ainsi que les
coefficients µ0, µ−1 et µ+1 est la conf. 1. Les coefficients sont moyennés sur cinq ré-
gimes (cf. tableau 3.2). La méthode de génération des FMR est ensuite appliquée aux
configurations 1, 2 et 3 pour deux régimes (0, 875Nn et 0, 925Nn). Les distances inter-
chocs λ∗` de la conf. 1 sont déterminées à partir des mesures du calage des aubes de
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Figure 3.12 – Détermination du signal temporel pour un nouveau brassage
la configuration de référence (conf. 1). Ensuite, les valeurs du calage de la conf. 1 sont
réorganisées suivant les configurations 2 et 3 pour estimer le λ∗` de ces brassages. La
figure 3.13 compare les Stg` mesurés de la conf. 1 puis réorganisés suivant les brassages
2 et 3, aux mesures de ces deux configurations. On vérifie ainsi que quel que soit l’ordre
des aubes autour du rotor, l’angle de calage est conservé. La figure 3.14 compare les
valeurs adimensionnées des distances inter-chocs mesurées (λ`) et estimées (λ∗`) à partir
de (3.2) en utilisant les valeurs moyennes des coefficients µ, µ−1 et µ+1 (cf. tableau 3.2)
pour trois régimes. Bien qu’il y ait des différences notables sur les distances inter-chocs,
l’allure des courbes est respectée non seulement pour la configuration de référence mais
également pour la conf. 3.
Les signaux temporels sont ensuite générés et propagés par la méthode FDNS.
La présente méthode de génération de FMR est ensuite comparée à la méthode de
génération d’irrégularités de McAlpine & Fisher, ainsi qu’aux mesures. Les signaux
temporels utilisés dans la méthode de McAlpine & Fisher sont générés à partir des
spectres mesurés pour les trois configurations.
3.4.1 Niveau de pression sonore
Les figures 3.15, 3.16, 3.17 et 3.18 comparent aux mesures acoustiques les spectres
moyens obtenus par la méthode de génération d’irrégularités de McAlpine & Fisher,
et par la nouvelle méthode présentée ci-dessus. Pour chaque méthode, 10 signaux ont
été générés puis propagés. Les spectres moyens issus des dix signaux temporels sont
calculés (nouvelle méthode, McAlpine & Fisher) aux régimes 0.875Nn et 0, 925Nn.
L’enveloppe des spectres ainsi que le niveau des BPF sont très proches des mesures
avant et après propagation et ce, non seulement pour la configuration de référence mais
également pour les deux autres brassages.
Les deux méthodes de génération d’irrégularités fournissent des résultats similaires
pour les trois configurations. Étant donné que le SPL du BPF fondamental est cor-
rectement évalué et dominant, les OASPL près du rotor et près de l’entrée d’air sont
également très bien évalués. En effet, pour chaque configuration, avant et après propa-
gation, l’écart entre les OASPL issus des méthodes de génération de FMR et les mesures
est inférieur à 1dB. De plus, l’OASPL est indépendant de l’organisation des aubes sur
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Figure 3.13 – Comparaison du calage des aubes de la configuration de référence réorganisée
suivants les autres brassages avec les mesures
le rotor. Près du rotor, les différences de SPL entre les harmoniques du BPF peuvent
atteindre 3dB pour le BPF2 et augmentent aux fréquences plus élevées. Néanmoins,
les FMR sont correctement modélisés par les deux méthodes pour tous les brassages,
aux deux régimes, avant et après propagation. Bien que les spectres issus de la nouvelle
méthode fluctuent d’avantage que ceux issus du modèle de McAlpine & Fisher (cf. figs.
3.15 et 3.16, droite), l’enveloppe des spectres est très proche des mesures, particuliè-
rement au régime 0, 925Nn (cf. figs. 3.17 et 3.18). Cependant, les modes évanescents
(m < 15 à 0, 875Nn et m < 6 à 0, 925Nn) sont largement en deçà des mesures (cf. figs.
3.15 et 3.16), la coupure de ces modes est régie par les hypothèses de conduit cylin-
drique et d’écoulement uniforme dans la méthode FDNS. De plus, dans les mesures, les
effets de coupure sont moins mis en évidence au régime 0, 875Nn à cause du bruit de
fond (cf. figs. 3.15 et 3.16)). L’effet de la coupure est plus marqué à plus haut régime
car le bruit de fond des mesures est relativement plus faible (cf. 3.17 et 3.18).
3.4.2 Puissance acoustique
Afin d’évaluer la gène occasionnée par le bruit des rotors transsoniques, il est éga-
lement intéressant de calculer la puissance acoustique dans l’entrée d’air. La puissance
acoustique est l’intégrale de l’intensité acoustique axiale sur une section droite de la
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Figure 3.14 – Comparaison des distances inter-chocs mesurées au plan p2 et estimées par
(3.2) au plan p1
manche. L’intensité acoustique est dérivée des équations de Cantrell et Hart, en pré-
sence d’un écoulement uniforme, pour un mode angulaire donné [34] . Comme seule
l’extrémité des aubes est supersonique, le nombre de Mach relatif est généralement
proche de 1 et seul le premier mode radial est propagatif à la fréquence f = nBN
[34]. La puissance acoustique est déterminée pour les trois configurations au régime
0, 925Nn. Les équations reliant la pression enregistrée à la paroi de la nacelle par les
capteurs à la puissance acoustique sont démontrées dans l’annexe C. La figure 3.19
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Figure 3.15 – Comparaison des spectres mesurés et générés par la méthode de McAlpine &
Fisher pour les 3 brassages ; avant (à gauche) et après (droite) propagation ;
à 0, 875Nn
compare les spectres des niveaux de puissance sonore (PWL) évalués à partir des me-
sures et des méthodes de génération de FMR (les modes non-propagatifs ayant été
écartés). Les pentes d’atténuation en fonction de la fréquence sont plus douces que
celles des spectres de niveaux de pression acoustique. Concernant, les configurations
1 et 2, les PWL du FMR9 sont très élevés et dépassent même les valeurs du BPF1
(cf. prévision via la méthode de McAlpine & Fisher fig. 3.19(c)). La bonne précision
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Figure 3.16 – Comparaison des spectres mesurés et générés par la nouvelle méthode de
génération de FMR pour les 3 brassages ; avant (à gauche) et après (droite)
propagation ; à 0, 875Nn
des deux méthodes de génération de FMR est donc également mise en évidence dans
l’analyse des spectres de puissance. L’avantage de l’approche de génération des FMR
mise en œuvre dans cette thèse est de pouvoir estimer le spectre initial à partir des
défauts de calage alors que c’est une donnée d’entrée dans le modèle de McAlpine &
Fisher.
En conclusion, les résultats présentés soulignent le fait que l’organisation des aubes
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Figure 3.17 – Comparaison des spectres mesurés et générés par la méthode de McAlpine &
Fisher pour les 3 brassages ; avant (à gauche) et après (droite) propagation ;
à 0, 925Nn
autour du rotor peut avoir un effet important sur la forme des spectres. En dépit du fait
que le niveau global de puissance sonore OAPWL soit conservé, certaines raies peuvent
devenir prédominantes. En effet, on trouve un écart de 22 dB sur le FMR9 entre les
configurations 2 et 3, ce qui peut être critique lors du calcul de niveaux sonores pondérés
tels que les EPN (Effective Perceived Noise level). Cette tendance est confirmée par
l’analyse de la puissance acoustique. La méthode présentée dans ce chapitre permet
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Figure 3.18 – Comparaison des spectres mesurés et générés par la nouvelle méthode de
génération de FMR pour les 3 brassages ; avant (à gauche) et après (droite)
propagation ; à 0, 925Nn
d’estimer de façon efficace le poids des différentes raies angulaires et de sélectionner
un brassage des aubes approprié afin de réduire le niveau de certaines FMR cibles en
début et en fin de propagation.
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Figure 3.19 – Comparaison de la puissance acoustique estimée à partir des mesures et des
deux méthodes de générations d’irrégularités à 0, 925Nn ; méthode de McAl-
pine & Fisher à gauche et nouvelle méthode présentée dans ce chapitre à
droite
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3.5 Perspectives de la méthode
La présente méthode permet, grâce à des coefficients (µ0, µ−1 et µ+1) à déterminer,
d’estimer les variations de distance inter-chocs induites par les défauts de calage des
aubes (cf. (3.2)). La valeur de ces coefficients modélise l’influence des aubes `, `−1 et `+1
sur la distance inter-choc λ`. En considérant les travaux de Gliebe et al. [19] et afin de
limiter le nombre de coefficients à ajuster, nous avons limité le nombre de coefficients
à trois. De plus, nous avons vu que les coefficients dépendent du régime de rotation
(3.2). Étant donné que la valeur des coefficients n’est pas un élément prépondérant
sur l’aspect du spectre généré, les coefficients de chaque régime de rotation ont été
moyennés (termes µ du tableau 3.2). En s’appuyant sur le modèle de génération de
FMR, nous allons maintenant présenter une méthode de détermination d’un brassage
optimisé qui minimise un harmonique des FMR qui pourrait se situer en dehors de la
bande de fréquence atténuée par le traitement acoustique de la nacelle. L’harmonique
réduit dans cette exemple l’harmonique minimisé est le FMRB/2 de la configuration
MASCOT 2 prépondérant dans les confs. 1 et 2.
Pour cela, plusieurs facteurs sont à prendre en considération. Si toutes les aubes sont
identiques, seuls les harmoniques des BPF sont non nuls (cf. figs. 3.20(a) et 3.20(b)).
Cependant, si B est pair et que les défauts de calage mènent à une alternance des
distances inter-chocs (ou de longueurs d’ondes) d’une onde à l’autre, le spectre est
composé des FMR(n+1)B/2 (cf. figs. 3.20(c) et 3.20(d)). Enfin, si une seule distance
inter-chocs est différente, le spectre contient alors tous les harmoniques des FMR (cf.
figs. 3.20(e) et 3.20(f)). Afin de réduire le niveau du FMRB/2, il est nécessaire de choisir
un brassage qui minimise l’alternance des λ`.
Une formule reliant les composantes spectrales (C(m)) aux variations des distances
inter-chocs peut être définie à partir du modèle de génération d’irrégularités de Pickett,
repris par Léwy (cf. paragraphe 1.4.1). Un train d’ondes en N présentant uniquement
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où C1(m) est la composante spectrale d’un signal composé d’une unique onde en N










Les irrégularités de période entre deux chocs peuvent être reliées aux distances inter-
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Figure 3.20 – Signaux de pression théoriques (10 ondes en N) et spectres associés ; a) b)
ondes en N identiques ; c) d) alternance des longueurs d’ondes d’une onde
à l’autre ; e) f) modification d’une seule longueur d’onde
chocs par ε`Tλ =
λ`
λ
















La méthode de détermination du brassage optimisé consiste à générer aléatoirement
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des brassages, puis à utiliser (3.2) et les coefficients µ0, µ−1 et µ+1 moyens (cf. tableau
3.2) pour générer les λ∗` correspondant. Enfin, la DSP du mode B/2 est obtenue en
injectant les λ∗` dans (3.3). Le brassage optimisé correspond alors au tirage dont le
S(B/2) est le plus faible. La méthode est maintenant appliquée à la configuration
MASCOT 2. Un programme permettant de générer les brassages et de calculer les
S(B/2 = 9) correspondant a été implémentée en Matlab. Un million de configurations
sont testées en moins de 3 minutes. La figure 3.21 représente l’histogramme des tirages.
Le S(B/2) de chaque brassage divisé par le S(B/2) de la conf. 1 (en dB) est reporté en
abscisse (∆S = 10 log10 [Stirage(B/2)/Sconf.1(B/2)]). Les valeurs sont regroupées par
pas de 1 dB. Plusieurs brassages aboutissent à des spectres semblables. De plus, la
configuration 1 (∆S = 0) n’est pas adéquate vis à vis de la réduction du FMRB/2. En
effet, seulement 9 % des tirages mènent à un ∆S ≥ 0. Enfin, le brassage correspondant
au ∆S minimum est sélectionné (cf. fig. 3.21). Il correspond à la conf. 4. La méthode
décrite ci-dessus est également appliquée à deux autre brassages : l’un correspondant
à un autre ∆S minimum (conf. 5) et l’autre à un ∆S maximum (conf. 6). L’ordre des
aubes autour du rotor ainsi que les valeurs des ∆S sont répertoriés dans le tableau 3.3.

























ΔS minimum = -51.4 dB
Figure 3.21 – Répartition des ∆S pour un million de tirages
Brassage Ordre des aubes sur le rotor ∆S (dB)
Conf. 4 16 7 11 18 13 1 9 12 3 5 14 6 4 15 10 2 17 8 -50,4
Conf. 5 7 8 18 9 1 13 12 17 2 14 4 3 15 10 5 6 11 16 -51,1
Conf. 6 5 18 12 4 9 3 15 1 8 17 7 10 11 16 13 6 2 14 6
Table 3.3 – Brassage des nouvelles configurations
La méthode de génération de FMR présentée dans ce chapitre est appliquée aux
nouvelles configurations. La figure 3.22 compare les mesures de la conf. 1 aux spectres
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des confs. 4 et 5, sans prendre en compte les fluctuations du régime d’un tour à l’autre
(c’est-à-dire avec σStg = 0). Le niveau de la FMR9 est grandement réduit (plus de 30
dB). Cette réduction affecte non seulement le FMR9 mais également tous ses harmo-
niques (FMRnB−B/2). De plus, les spectres issus des deux nouvelles configurations ont
des allures semblables. Néanmoins, étant donné que l’OASPL et le niveau des BPF sont
indépendant du brassage, le niveau de certaines autres FMR est alors augmenté. Cette
augmentation du niveau sonore est plus flagrante lorsque l’on compare les spectres issus
des confs. 4 et 5 de la figure 3.22 au spectre de la conf. 1 obtenu par notre méthode de
génération des FMR (cf. fig. 3.18(a), en bleu). La figure 3.23 compare les spectres des
confs. 1 (mesures), 4 et 6 (méthode de génération des FMR). Comme prévu, le niveau
du FMR9 de la conf. 6 est supérieur à celui de la conf. 1.










Stg. angles method; conf. 4
Stg. angles method; conf. 5
10 dB
Figure 3.22 – Comparaison des configurations de référence et des deux brassages optimaux ;
confs. 1 (mesures), 4 et 5 (méthode de génération des FMR)
Dix signaux sont maintenant générés en tenant compte des variations de régime
(σStg = 0, 06), puis propagés par la méthode FDNS. La figure 3.24 compare la mesure
de la configuration 1 aux résultats de la méthode de génération des FMR appliquée
aux configurations 4 et 5. Malgré une atténuation du FMR9 moins prononcée pour le
spectre moyen, que lorsque les variations de régimes étaient négligées, le niveau sonore
de ce mode est de près de 20 dB plus faible pour les confs. 4 et 5 que pour la conf. 1.
Cette différence est conservée le long de la propagation. Concernant les harmoniques des
BPF, alors que le niveau du fondamental des trois spectres est identique, des différences
apparaissent pour les harmoniques plus élevés entre les spectres issus de la méthode de
génération des FMR et la mesure. Cependant, ces différences existaient également dans
les confs. 1, 2 et 3 et ne proviennent donc pas de la technique de brassage optimisé.
Ce paragraphe a donc décrit une technique fondée sur la méthode de génération
des FMR pour définir un arrangement des aubes optimisant l’enveloppe du spectre
acoustique. Couplée à la méthode de génération des FMR, cette technique semble
rendre possible la prévision du spectre en début et en fin de propagation d’un brassage
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Stg. angles method; conf. 4
Stg. angles method; conf. 6
Figure 3.23 – Comparaison des configurations de référence et d’un brassages optimisé et
d’un brassage médiocre ; confs. 1 (mesures), 4 et 6 (méthode de génération
des FMR)
optimisé. Il serait maintenant intéressant de valider cette technique en l’employant
pendant des essais.
Remarque : Une méthode semblable (basée sur le calage et de l’épaisseur des
aubes) a été développée et brevetée par Schwaller (Rolls-Royce) [55] et [56]. Dans
cette étude, les auteurs sont conscients qu’un choc influence les deux adjacents mais
l’associe seulement au précédent. De plus, les variations de phase sont ignorées dans
les transformations de Fourier, alors qu’elles sont plus efficace que les fluctuations
d’amplitude pour générer les FMR.
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Stg. angles method; conf. 4
Stg. angles method; conf. 5
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Figure 3.24 – Comparaison des spectres des confs. 1 (mesures), 4 et 5 (nouvelle méthode de




Injection et propagation numérique
1D et 2D des ondes de choc
La problématique du bruit des rotors transsoniques se décompose en deux étapes :
la génération des ondes de choc par les aubes du rotor et leur propagation dans la na-
celle. Les aspects analytiques et expérimentaux de la génération des ondes de choc ont
été largement traités dans les chapitres 2 et 3. Les principaux modèles de génération
d’irrégularités des ondes de choc ont été appliqués et un nouveau modèle de génération
de FMR a été développé et validé. En ce qui concerne la propagation des ondes de
choc dans la nacelle, différents modèles analytiques ont été implémentés, appliqués, et
leurs limites ont été mises en évidence sur différentes configurations. Afin de dépasser
ces limitations et notamment pour prendre en compte la géométrie réelle des nacelles
ainsi que les effets tridimensionnels de la propagation, l’émission des ondes de choc est
maintenant étudiée par des simulations numériques. Ce chapitre expose dans un pre-
mier temps la stratégie de calcul mise en place. Ensuite, des ondes de faible et de forte
amplitude sont injectées et propagées suivant une et deux directions dans des domaines
de calcul en deux dimensions. Puis des trains d’ondes de choc réguliers et irréguliers
sont injectés dans des conduits de révolution infiniment minces et leur propagation est
comparée à la méthode FDNS.
4.1 Objectifs et mise en œuvre de la stratégie de cal-
cul
Les modèles analytiques de propagation d’ondes de choc analytiques présentent
l’avantage d’avoir un temps de restitution très faible. Actuellement, le plus avancé est
le modèle FDNS développé par McAlpine & Fisher. Il permet de propager des ondes de
choc de forme quelconque et de tenir compte des modes non propagatifs ainsi que d’un
traitement acoustique en paroi de la nacelle. Cependant, ce modèle est bidimensionnel,
et la propagation des ondes de choc est effectuée dans un conduit annulaire infiniment
mince (hypothèse 2D) en présence d’un écoulement axial uniforme. Pour pallier ces
limitations, les ondes de choc sont propagées par un code CFD, en vue de prendre en
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compte la géométrie de la nacelle et un écoulement réaliste.
La démarche adoptée ici propose de s’affranchir de la simulation numérique de
la génération des chocs pour se concentrer sur leur propagation. Comme les aubes
du rotor ne sont pas modélisées, le temps de calcul est grandement réduit. L’onde
de choc (donnée du problème) est directement injectée dans un domaine acoustique.
Ainsi, plusieurs configurations peuvent être facilement étudiées en modifiant soit le
signal injecté, soit le domaine de propagation. Le second avantage de la méthode est
la possibilité d’injecter plusieurs types de signaux.
• Signal analytique : par exemple un train d’ondes en N régulier ou non, ou bien
déduit d’un modèle de génération de FMR.
• Signal issu de mesures : signal temporel enregistré par un capteur de pression
placé à la paroi de la nacelle près de la souﬄante.
• Signal provenant d’une simulation numérique : à partir d’une simulation RANS
par exemple, le champ aérodynamique peut être directement interpolé sur la
surface d’injection du domaine de calcul.
4.1.1 Méthode numérique
Les simulations numériques sont réalisées à l’aide du code elsA, développé à l’ONERA
pour la simulation aérodynamique multi-applications [5]. Ce code de calcul multidisci-
plinaire utilise une formulation en volumes finis appliquée au centre des cellules, sur des
maillages structurés multi-blocs. Cependant, les effets de viscosité pouvant être négligés
dans le processus de propagation des ondes faiblement non linéaires [48], seules les équa-
tions d’Euler sont résolues dans les simulations numériques présentées dans ce mémoire.
L’injection des ondes est effectuée par l’intermédiaire d’une condition de couplage et
au moyen d’une condition limite de non-réflexion. Cette condition de non-réflexion est
basée sur une décomposition des équations d’Euler en variables caractéristiques for-
mulée en 1D. À partir de la diagonalisation du système d’équations d’Euler, on forme
des invariants [64] qui correspondent à des perturbations entropiques, tourbillonnaires
et acoustiques progressives et rétrogrades. Ces invariants se propagent suivant trois
vitesses caractéristiques : les perturbations entropiques et tourbillonnaires sont convec-
tées à la vitesse u et les perturbations acoustiques se propagent aux vitesses c± u. On
distingue quatre modes de fonctionnement de cette condition limite, qui constituent la
méthode des caractéristiques (cf. fig 4.1).
• L’écoulement moyen est entrant et supersonique ; les invariants liés aux trois
vitesses caractéristiques sont injectés.
• L’écoulement moyen est entrant et subsonique ; seules les perturbations acous-
tiques rétrogrades (u− c) ne sont pas injectées.
• L’écoulement moyen est sortant et supersonique ; toutes les perturbations sortent
et aucune information n’entre dans le domaine de calcul (pas de condition à
imposer).
• L’écoulement moyen est sortant et subsonique ; c’est le cas des ondes de choc gé-
nérées par la souﬄante qui se propagent dans l’entrée d’air en remontant l’écou-
lement moyen. Seules les perturbations acoustiques rétrogrades doivent être in-
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Figure 4.1 – Vitesse caractéristiques des invariants
L’utilisation de cette condition limite en tant que condition d’injection est présentée
au paragraphe 4.2.
La simulation numérique de l’injection et de la propagation de discontinuités (sauts
de pression) nécessite d’utiliser des schémas à capture de choc. Plusieurs schémas spa-
tiaux et limiteurs disponibles dans le code de calcul ont été comparés, notamment
les schémas de Jameson (conduisant à des instabilités), AUSM+, Roe, ainsi que les
limiteurs de Van Albada et Minmod. Cette étude paramétrique préconise l’utilisation
du schéma de Roe et du limiteur de Van Albada, qui seront adoptés pour toutes les
simulations numériques. En ce qui concerne l’intégration temporelle, dans un premier
temps un schéma explicite Runge-Kutta à l’ordre 4 est utilisé. Cependant, pour cer-
taines configurations complexes, la taille des plus petites mailles impose l’utilisation
d’un schéma implicite pour conserver un temps de restitution convenable. Un schéma
de Gear à deux pas d’ordre 2 est alors utilisé. La phase implicite est résolue par cinq
sous-itérations de type LU avec relaxation scalaire afin de perdre trois ordres de gran-
deur sur le résidu.
4.2 Injection d’ondes de choc tridimensionnelles par
la condition limite de non-réflexion
L’utilisation de la condition limite de non-réflexion pour l’injection d’ondes de choc
nécessite d’imposer à chaque itération les cinq variables conservatives ρ, ρux, ρuy, ρuz,
et ρE. Cependant, pour des signaux analytiques ou issus de mesures, seule la pression
est connue. Les fluctuations de densité et de vitesses générées par l’onde de choc sont
donc à déterminer. Une partie des travaux de thèse a consisté à calculer ces variations,
décrite au paragraphe 4.2.2.
Deux méthodes d’injection sont ainsi envisageables. Soit le champ conservatif est
directement interpolé à partir d’une simulation numérique (champ RANS) modélisant
la génération des chocs, soit les variables sont recréées à partir de la pression. Cette
seconde approche permet alors d’injecter des signaux provenant de simulations numé-
riques, ou de mesures ou encore déduits de modèles analytiques (cf. fig. 4.2).
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RANS Mesures Signaux analytiques
Figure 4.2 – Illustration des deux méthodes d’injection d’ondes de choc dans le domaine
de calcul acoustique
4.2.1 Implémentation de la condition d’injection
Les ondes sont injectées dans le domaine de calcul par la condition de couplage
développée dans elsA et initialement implémentée pour interfacer le calcul CFD avec
d’autres codes de calcul. Un script en Python échange les informations des interfaces
et des conditions limites. Utiliser cette condition de couplage pour injecter des ondes
sortantes revient à mettre à jour la condition limite de non-réflexion à chaque itération
par les valeurs du champ conservatif prescrit. Ces données proviennent d’un fichier an-
nexe contenant les valeurs au centre des cellules de la surface d’injection (en bleu sur la
figure 4.3). Ces données sont constituées soit de la pression lorsque le champ conservatif
est recréé, soit du champ conservatif lui-même. La surface d’injection peut être mono-
domaine ou découpée en plusieurs domaines. Lorsque les données d’entrée sont fournies
par un calcul RANS, la surface d’injection est "immergée" dans le maillage CFD et
les données sont interpolées aux nœuds du maillage CAA. La figure 4.3 schématise le
procédé d’injection.
Remarque : les calculs RANS étant réalisés dans le repère tournant, il est nécessaire
de modifier la vitesse angulaire afin de changer de référentiel (repère fixe).
Deux techniques peuvent être alors utilisées. À chaque itération la surface d’injec-
tion (en bleu sur la figure 4.3) est tournée d’un angle ∆θ correspondant à la rotation
du rotor (∆θ = Ω∆t) et les valeurs de la surface d’injection sont introduites dans la
condition de non-reflexion (cellules en rouge sur la figure 4.3). Cette technique impose
une relation entre le régime de la souﬄante, le pas de temps du calcul (qui doit être un
sous-multiple de la période de rotation du rotor), ainsi qu’une discrétisation angulaire
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Figure 4.3 – Schéma de l’injection des ondes acoustiques
adéquate des maillages CFD et CAA (à chaque pas de temps la surface d’injection doit
tourner d’un nombre entier de cellules). Pour s’affranchir de ces contraintes, une se-
conde méthode peut être utilisée. À chaque itération, la surface d’injection est tournée
de ∆θ et les valeurs de la surface d’injection sont interpolées aux nœuds du maillage
CAA (utilisées par la condition de non-réflexion). Les pas temporel et angulaire sont
alors indépendants. Cependant la surface d’injection doit être relativement plane. De
plus, une interpolation surfacique est trop chronophage. Une interpolation 1D est donc
effectuée sur chaque rangée radiale de cellules. En supposant que i soit l’indice angulaire
des cellules (avec Ni cellules dans cette direction) et j l’indice radial (avec Nj cellules),
chaque interpolation est effectuée à j constant sur les Ni cellules angulaires. Nj inter-
polations 1D sont donc effectuées. Par conséquent, toutes les cellules d’un même indice
j doivent se situer au même rayon.
La pression créée par la rotation des aubes est donc interpolée sur la surface d’in-
jection et les ondes de chocs sont alors générés par le mouvement induit de la rotation
de cette surface (et donc des valeurs introduites dans la condition de non-réflexion).
Le coût CPU de cette condition d’injection par rapport au temps de calcul global est
faible.
4.2.2 Génération du champ conservatif à partir de la pression
Afin d’imposer le champ conservatif dans la condition de non-réflexion, les variations
de densité et de vitesse doivent être déterminées à partir des perturbations de pression.
Pour cela, les différentes relations entre ρ′, u′x et p
′ sont déduites des équations de
conservation de la masse et de la quantité de mouvement écrites en une dimension, en
utilisant une hypothèse d’isentropie (cf. annexe A). Ces travaux ont fait partie d’une
communication au congrès Inter-noise en 2015 [63]. Les variations de ρ′ et u′x en fonction
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Le champ conservatif en 1D est alors généré à partir de ces fluctuations :
ρ = ρ+ ρ′,
ρu = ρ (u+ u′) ,
ρE =
p+ p′
γ − 1 +
1
2
ρ (u+ u′)2 ,
(4.1)
avec ρ = γp/c20 et u = c0Ma. Cependant les ondes de choc se propagent en hélice
dans la nacelle (trajectoire hélicoïdale), et par conséquent dans les trois directions de
l’espace. Les fluctuations de vitesse u′ sont projetées suivant les axes x, y, et z selon
l’angle du choc ψ = α1 + β − pi/2 (cf. chapitre 1, § 1.2 et fig. 1.3(a)). En utilisant les
coordonnées cylindriques, u′ se décompose suivant les directions axiale x et angulaire
θ telle que u = uxex + uθeθ + urer (avec ur = 0). Le système d’équations peut donc se
réécrire en 3D de la manière suivante :
ρ = ρ+ ρ′,

















On peut cependant remarquer que la vitesse de l’aube et donc ψ, dépendent du rayon r.
En deça d’une certaine valeur critique du rayon correspondant à une vitesse subsonique
(Mrel < 1), l’angle de Mach (sin β = 1/Mrel) n’existe plus. La valeur de ψ est alors
choisie égale à α1.
4.2.3 Application à la configuration FANPAC
La méthode de génération du champ conservatif est appliquée à la configuration
FANPAC. Dans le cadre de ce projet européen, en plus des essais exploités dans le
chapitre 2, une simulation numérique a également été réalisée à l’aide du logiciel elsA
[34]. Il est à noter que le régime de rotation du calcul (données existantes issues d’un
projet européen) diffère de celui des essais et vaut 9090 tr/min. Le calcul réalisé par R.
Barrier a été effectué par une méthode RANS, avec le modèle de turbulence k− . Des
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schémas de Jameson et de Gear ont été utilisés pour la résolution spatiale et temporelle.
Le domaine de calcul effectué dans le repère tournant s’étend sur un seul canal inter-
aubes (9 millions de cellules) et donc seuls les BPF ont été résolues. La figure 4.4
représente le domaine de calcul à gauche, une coupe radiale du maillage au milieu et le
maillage de peau dupliqué B fois, coloré par la pression statique à droite. Les différents
types de condition limite sont : des parois solides adhérentes appliquées au moyeu et au
carter, des conditions de périodicité, une condition d’injection subsonique ainsi qu’une
condition de non-réflexion à l’entrée de la nacelle additionnée d’une zone d’étirement




Figure 4.4 – Visualisation du calcul RANS de la configuration FANPAC ; a) domaine de
calcul ; b) coupe radiale du maillage ; c) maillage de peau dupliqué B fois,
coloré par la pression statique
Suivant la démarche décrite dans le paragraphe précédent, le champ conservatif
est reconstruit à partir de la pression issue d’une tranche du domaine de calcul RANS.
Cette tranche de l’aube représentée sur la figure 4.5 se situe à 1,4 cm du bord d’attaque
(tranche en bleue sur la figure 4.5(a)). La figure 4.6 compare les données issues du calcul
RANS (transposées dans le repère fixe) aux variables ρ, ρu et ρE reconstruites à partir
de la valeur de la pression des champs RANS (visible sur la figure 4.5(b)). Pour cela,
les variables p0, ρ0, c0 et ux = Mac0 sont estimées à partir des valeurs du RANS
sur la tranche (on trouve alors Ma = 0, 48). L’angle de choc ψ est estimé à partir
de Ma et Mtip et le champ conservatif est reconstruit en utilisant (4.2). Sur chacune
des vues de la figure 4.6, la tranche du domaine de calcul est dupliquée et le champ
reconstruit (à droite) est comparé au champ RANS (à gauche). Les variables ρ et
ρE sont correctement estimées. Cependant, notamment du fait de la non-uniformité de
l’écoulement moyen, des différences apparaissent sur la vitesse. La forme de la variation
de ρux est différente, ainsi que l’écoulement moyen. Malgré une forte ressemblance
du champ ρuθ, la variable reconstruite semble sous-estimer les variations de vitesse
angulaire induites par le choc. De plus, la variation de l’écoulement moyen suivant le
rayon due à la présence du moyeu ainsi que la couche limite ne sont pas modélisées
(Ma uniforme).
Pour comparer plus précisément la reconstruction du champ conservatif, les va-
riables sont extraites suivant trois coupes angulaires à r = 0, 96, 0, 81 et 0, 63Rmax (cf.
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(a)
(b)
Figure 4.5 – Surface de reconstruction du champ conservatif ; a) domaine de calcul et sur-
face d’extraction (en bleu) ; b) surface d’extraction colorée par la pression et
coupes angulaires
fig. 4.5). La comparaison des profils du RANS et des profils reconstruits est présentée
sur les figures 4.7, 4.8 et 4.9. Alors que la masse volumique et l’énergie totale sont très
proches, et ce aux trois rayons (cf. figs. 4.7(b), 4.7(c), 4.8(b), 4.8(c), 4.9(b) et 4.9(c)), les
fluctuations de vitesse sont moins bien évaluées avec des écarts importants au niveau
de la discontinuité. Cet écart est lié à plusieurs facteurs : la méthode de reconstruction
du champ conservatif considère un écoulement moyen axial et uniforme. Or les résul-
tats du RANS montrent une variation radiale de ux ce qui explique le décalage des
courbes sur les figures 4.7(d) et 4.7(e) (en dehors de la zone du choc), 4.8(d), 4.8(e)
et 4.9(d). En outre, la composante radiale de la vitesse du RANS (ur), visible sur les
figures 4.7(f), 4.8(f) et 4.9(f), n’est pas modélisée dans la méthode de reconstruction
du champ conservatif. Néanmoins, ces variations de vitesse sont relativement faibles et
par conséquent influent peu sur l’injection des chocs.
Les comparaisons montrent une sur-estimation de la vitesse dans la direction axiale
et une sous-estimation dans la direction angulaire (cf. figs. 4.7(d), 4.7(e), 4.8(d) et
4.8(e)). Cet écart est directement lié à la différence entre l’angle ψ déterminé analyti-
quement (avec Ma indépendant de r) et l’angle des chocs du calcul RANS. En effet,
les valeurs absolues de u′ du RANS directement obtenues par :
|u′| =
√
(ux − ux)2 + (uθ − uθ)2 + (ur − ur)2,
et estimées analytiquement par (A.7) sont très proches (cf. fig. 4.10). L’erreur commise
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Figure 4.6 – Surface de reconstruction du champ conservatif colorée par les iso-contours
des variables issues du RANS et reconstruites
sur ψ vient du fait que l’on se place très près du rotor (1,4 cm du bord d’attaque), dans
la région de pré-coalescence des chocs (cf. fig.1.2(b)). L’expression de ψ(r) ne semble
pas exacte. La figure 4.11 trace ρ, ρE, ρux et ρuθ pour un angle de choc égal à ψ+ 15°.
Les fluctuations sont alors correctement modélisées. Cette méthode de reconstruction
est appliquée au paragraphe 4.4.3 ainsi qu’au chapitre 5.
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Figure 4.7 – Profil de pression et des variables conservatives extraites du RANS (en bleu)
et reconstruites (en rouge) ; coupes angulaires à r = 0, 96Rmax
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Figure 4.8 – Profil de pression et des variables conservatives extraites du RANS (en bleu)
et reconstruites (en rouge) ; coupes angulaires à r = 0, 81Rmax
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Figure 4.9 – Profil de pression et des variables conservatives extraites du RANS (en bleu)


































Figure 4.10 – Valeurs absolue des fluctuations de vitesses extraites du RANS (en bleu) et
reconstruites (en rouge) ; coupes angulaires à r = 0, 96Rmax
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Figure 4.11 – Variables conservatives (ρ, ρE, ρux, ρuθ) extraites du RANS (en bleu) et
reconstruites en augmentant l’angle de choc de 15°(en rouge) ; coupes angu-
laires à r = 0.96Rmax
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4.3 Injection et propagation 1D
Pour valider la méthode d’injection par la condition de couplage avec la condition
limite de non-réflexion, des ondes de faible puis de forte amplitude sont injectées et
convectées suivant la direction axiale (x) dans un domaine de calcul rectangulaire (x,
y). Le champ conservatif est alors déterminé par (4.1).
4.3.1 Propagation linéaire d’ondes sinusoïdales
Une perturbation de pression acoustique sinusoïdale est injectée et convectée en
présence d’un écoulement uniforme de nombre de Mach Ma = 0, 4 (représentatif de
l’écoulement dans un turboréacteur). La forme du signal est la suivante :




avec f la fréquence du signal en Hz. Le domaine de calcul s’étend sur trois longueurs
d’onde du signal Λsinus = c0 (1−Ma) /f , avec une discrétisation de 40 points par
longueur d’onde (NΛ = 40 cellules) dans les directions x et y. Une condition de symétrie
est appliquée sur les surfaces normales à l’injection (avec des conditions de non-réflexion
en entrée et sortie du domaine) et la durée de la simulation est de trois périodes. Le




où CFL est le nombre de Courant–Friedrichs–Lewy. Le temps de simulation vaut tf =
3
f
. Le tableau 4.1 liste les valeurs utilisées dans ce premier calcul.
f (kHz) p0 (Pa) ∆p (Pa) Ma (m) Λsinus (m)
1 101325 200 0,4 0,204
NΛ CFL dx = dy (m) dt (s) tf (s)
40 0,4 5,1.10−3 4,29.10−6 4.10−3
Table 4.1 – Valeurs numériques pour l’injection 1D d’ondes sinusoïdales de faible amplitude
Les ondes planes sont injectées en bout de domaine (x ≈ 0, 61 m) et remontent
l’écoulement (vers les x décroissants). La figure 4.12 présente le maillage du domaine
de calcul. Les figures 4.13(a), 4.13(b) et 4.13(c) comparent les fluctuations temporelles
de pression, de masse volumique et de vitesse (calculées par (A.7)) de l’onde théorique
injectée sur la face d’une cellule située en bordure du domaine à x ≈ 0, 61 m (cf.
fig. 4.12, point vert) à celles extraites du calcul CAA. On remarque que non seule-
ment les fluctuations de pression p′(t) mais aussi les fluctuations de vitesse u′(t) sont
correctement injectées.
La figure 4.14 montre le champ de pression instantané aux nœuds du maillage 2D
(x,y) en fin de propagation. Les variables p′, ρ′ et u′ extraites le long de la ligne rouge de
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la figure 4.12 sont tracées sur les figures 4.14(b), 4.14(c) et 4.14(d). L’onde se propage
correctement mais une très légère dispersion (et dissipation) due au schéma spatial
d’ordre 1 (Roe) apparaît en fin de propagation. Le domaine de calcul s’étend sur trois
longueurs d’onde mais le temps de la simulation correspond à la propagation de quatre
sinus, afin de convecter une onde entière à travers la condition limite. Aucune réflexion
numérique n’est présente à l’intérieur du domaine traduisant la bonne efficacité de la
NRBC (pour Non-Reflecting Boundary Condition en anglais, condition de Thompson)
pour une onde plane.
x
y








Figure 4.12 – Maillage à 40 points par longueur d’onde, et zones d’extraction des résultats ;
injection temporelle (point vert) et propagation spatiale (ligne rouge) ; x et
y en mètres
















































Figure 4.13 – Fluctuations liées à l’injection de l’onde théorique ; signal théorique injecté
et variables extraites sur la face d’une cellule située en bordure de domaine
4.3.2 Propagation non linéaire d’ondes sinusoïdales
La deuxième étape consiste à augmenter l’amplitude des ondes injectées afin d’étu-
dier les effets non linéaires lors de la propagation. Le tableau 4.2 liste les paramètres
du calcul. À cause des effets non linéaires, l’onde se raidit au cours de la propagation,
ce qui engendre des harmoniques. Le maillage est raffiné pour propager ces fréquences
plus hautes, et l’étendue du domaine axial est doublée pour mieux apprécier les effets
non linéaires.
De nouveau, les ondes sont parfaitement injectées (cf. fig. 4.15). La figure 4.16
présente la propagation des ondes de pression et les profils de fluctuations de masse
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Figure 4.14 – Propagation linéaire d’une onde de pression sinusoïdale de faible amplitude
f (kHz) p0 (Pa) ∆p (Pa) Ma (m) Λsinus (m)
1 101325 20265 0,4 0,204
NΛ CFL dx = dy (m) dt (s) tf (s)
100 0,4 2,0.10−3 1,71.10−6 7.10−3
Table 4.2 – Valeurs numériques de l’injection d’ondes sinusoïdales de forte amplitude
volumique et de vitesse associés. En se propageant, les points de l’onde de plus grande
pression rattrapent les points de pression moindre, à cause des effets non linéaires (cf.
(1.1)). Un front d’onde se crée et le profil de pression devient une onde en N (cf. fig.
1.1). Après la création du choc, la propagation de l’onde en N mène à une décroissance
du saut de pression, clairement mise en évidence sur la figure 4.16.
La distance de formation du choc est fonction de l’amplitude du saut de pression
initiale. La différence de vitesse entre les points de pression maximum et minimum du







Le choc est formé quand le point de pression maximum a rattrapé le point de pression
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minimum, qui sont initialement à une distance égale à Λsinus/2. Le temps de création














La pression moyenne de l’onde étant égale à p0, sa vitesse, ainsi que celle du front (en
train d’être créé) sont égales à c0. Cela conduit à une distance de formation du choc
(noté Lchoc) égale à :






La pression initiale de l’onde injectée est de ∆p = 0, 2p0, ce qui conduit à Lchoc ≈
2, 9Λsinus. Cette distance concorde avec les résultats de la figure 4.16(b), où Lchoc peut
être estimé à partir de la position axiale où l’amplitude du choc décroît de façon
significative. De plus, comme les ondes sont convectées à la vitesse c0, la longueur d’onde
du sinus est égale à la distance inter-chocs. Malgré la convection de discontinuités à
travers la condition limite en sortie (x = 0 m), aucune réflexion ne pollue la solution
dans le domaine de calcul.


















































Figure 4.15 – Fluctuations liées à l’injection de l’onde théorique ; signal théorique injecté
et variables extraites sur la face d’une cellule située en bordure de domaine
4.3.3 Ondes en N
La dernière étape consiste à injecter directement un train d’ondes en N dans le
domaine de calcul. La bonne injection des ondes de choc est mise en évidence sur
la figure 4.17 ; la figure 4.18 présente l’évolution spatiale des ondes en N en fin de
propagation. Le signal de pression est comparé à l’enveloppe des chocs déterminée par
(1.38) (méthode de Morfey & Fisher) sur la figure 4.18(b). La décroissance des chocs
issue des deux calculs est semblable mais un important décalage apparaît durant les
premiers instants de la propagation. Cette différence provient du fait que les hautes
fréquences des ondes en N ne sont pas propagées par ce maillage trop grossier (conçu
pour capter une fréquence maximale de 3 kHz à 33 points par longueur d’onde). Ces
harmoniques sont coupés au début de la propagation, ce qui conduit à une brusque
diminution de l’amplitude des chocs. Ajouté au fait que le schéma spatial est d’ordre
1, il est primordial de définir judicieusement les tailles de maille pour correctement
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(a)








































Figure 4.16 – Propagation d’une onde de pression sinusoïdale non linéaire
propager les ondes de choc. Une étude de sensibilité de la taille de maille en fonction
des fréquences maximales propagées est présentée au chapitre suivant, afin de proposer
des critères adéquats.


















































Figure 4.17 – Fluctuations liées à l’injection de l’onde théorique ; signal théorique injecté
et variables extraites sur la face d’une cellule située en bordure de domaine
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(a)














Enveloppe des chocs (Morfey & Fisher)
Sim. numerique
(b)
Figure 4.18 – Propagation d’une onde en N
4.4 Injection et propagation 2D
Des signaux de pression sont injectés dans un domaine de calcul axisymétrique cor-
respondant aux dimensions de la maquette FANPAC. Le rayon maximum du domaine
(Rmax) est de 0, 96 fois le rayon de la maquette (soit Rmax = 0, 417 m), afin de se situer
dans la partie du choc la plus intense. Les ondes sont injectées sous la forme de modes
tournants dans un domaine CAA de 360°.
Une étude de maillage est tout d’abord réalisée : un train d’ondes en N régulier
est injecté et propagé par différents maillages plus ou moins denses ; la dimension
des cellules est déterminée en fonction de l’harmonique maximal à propager dans le
maillage. Dans un deuxième temps, un signal de pression interpolé à partir d’une
coupe axiale du RANS à un rayon donné, est dupliqué B fois puis injecté dans un
domaine de calcul acoustique sur 360°(cf. fig. 4.22). L’injection est effectuée selon les
deux approches discutées au paragraphe 4.2 : a) le champ conservatif est interpolé sur
le maillage acoustique ; b) le champ conservatif est reconstruit à partir des fluctuations
de pression. Enfin des ondes en N irrégulières sont injectées puis propagées dans le
domaine de calcul. Les simulations numériques sont confrontées à la méthode FDNS.
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4.4.1 Convergence temporelle et calcul des spectres de pression
La convergence temporelle des simulations numériques est fonction de la distance
de propagation des ondes de choc. Pour les calculs correspondant à la configuration
FANPAC étudiée dans ce chapitre, la convergence temporelle est atteinte à partir de
deux rotations de la souﬄante. Les spectres de pression sonore sont calculés pour
comparer les résultats. Une fois que la convergence temporelle est atteinte, les spectres
sont déterminés à partir de la pression angulaire à l’instant final du calcul tf (équivalent
à deux rotations de la souﬄante). Le spectre est calculé par une transformation de
Fourier angulaire du signal de pression p(θ) avec ∆θ = Ω∆t. La correspondance de ces
spectres avec ceux issus d’une transformation de Fourier temporelle d’un capteur placé
sur un point du maillage enregistrant la pression pendant une période de révolution de
la souﬄante p(t) a également été vérifiée.
4.4.2 Résolution du maillage
Le théorème de Shannon traduit le fait qu’il faut plus de deux points d’échantillon-
nage sur la plus petite période d’un signal pour propager la fréquence associée fmax.
En pratique, la discrétisation spatiale est pilotée par la dissipation numérique liée à
l’ordre des schémas utilisés ; une étude de maillages (exposée au paragraphe suivant)
aboutit au fait qu’il faut au moins trente points par longueur d’onde pour propager
correctement la fréquence associée. Cependant, le train d’ondes en N injecté est un
signal théorique composé d’une infinité d’harmoniques. Lorsque l’onde se propage dans
les premières cellules, la discrétisation du maillage coupe les fréquences dont la lon-
gueur d’onde est résolue par moins de deux points, et atténue les autres (non respect
du critère de Shannon).
À partir de ces considérations, une décomposition modale d’une onde en N dont
chaque mode (m) est associé à une raie, permet d’étudier la perte d’énergie (corres-
pondant à la diminution du saut de pression) engendrée par le maillage. La figure
4.19(a) présente la décomposition modale d’une onde en N théorique de ∆p = 0, 2p0.
Les signaux sont reconstruits en ne conservant que les modes allant de m = 1 à mmax,
mmax variant de 1 à 5. Les reconstructions sont des sommes de sinus comportant de
1 à 5 harmoniques. L’énergie des harmoniques de rang supérieur à mmax est négligée.
L’énergie prise en compte par la reconstruction du signal se calcul en sommant l’énergie














2, dont la valeur est donnée par (1.40). La figure 4.19(b)
trace l’évolution de Em en fonction des modes pris en compte. Pour mmax = 1, la part
de l’énergie négligée par rapport à l’onde en N est de près de 39% et lorsque mmax = 5,
environ 89% de l’énergie est prise en compte.
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Lors de l’injection d’un signal de pression théorique, notamment des ondes en N,
un très grand nombre de modes sont injectés sur une gamme de fréquences très large.
En dehors de l’atténuation physique des ondes et de la dissipation liée aux schémas
numériques, la perte énergétique est due au filtrage inhérent à la résolution du maillage.
Un maillage de 30 points par longueur d’onde pour fmax propage donc sans trop de
perte les fréquences f < fmax, dissipe (de plus en plus) les fréquences fmax < f < f shan.max
(où f shan.max = 15fmax) et coupe les fréquences f > f
shan.
max . Cette remarque explique
pourquoi le filtrage modal (4.3) surestime la perte d’énergie liée à la coupure du maillage
mais permet d’interpréter le comportement des ondes de la figure 4.18, où une perte
importante d’énergie à lieu au début de propagation sans que les ondes injectées ne



































Figure 4.19 – Décomposition modale d’une onde en N et reconstruction du signal pour
1 ≤ mmax ≤ 5 ; a) distribution de l’énergie ; b) reconstruction du signal de
pression
Étude de maillages
En préliminaire à l’application FANPAC (rotor composé de 24 aubes), traité au
paragraphe 4.4.3, 24 ondes en N identiques d’amplitude égale à 50 kPa sont injectées
puis propagées sur cinq maillages différents, calibrés pour supporter un nombre prescrit
d’harmoniques du BPF. Le nombre de Mach de l’écoulement uniforme est égal à 0,44
et les conditions d’atmosphère standard sont imposées : T0 = 288, 15 K et p0 = 101325
Pa. La taille des mailles suivant la direction axiale dx est fonction de la longueur
d’onde suivant x, soit Λx = 2pi/kx, où kx est déterminé par la résolution de l’équation
de dispersion (1.60). La taille des mailles dans la direction angulaire dθ dépend de
la longueur d’onde angulaire Λθ = 2pi/m (en radians). Les cinq maillages sont alors
générés de manière à résoudre les fréquences allant du BPF1 au BPF5 avec 30 points par
longueur d’onde dans les directions axiale et radiale. Le maillage comporte deux cellules
de taille dr = dx dans la direction radiale. Les paramètres des différents maillages sont
récapitulés dans le tableau 4.3. La condition limite de non-réflexion utilisées étant
90
4.4 Injection et propagation 2D
unidirectionnelle, des ondes peuvent être réfléchies en bout de conduit. Afin de limiter
ce phénomène, le maillage comporte une zone d’étirement de taux égal à 1,05 composée
de 75 cellules en bout du conduit. La distance de propagation du domaine bien résolu
est de 0,05 m. De plus, le CFL est égal à 0,86.
Maillage Harmonique résolu dx (m) dθ (rad) Nombre de cellules dt (s)à 30 pts/Λ
Mesh 1 BPF1 2, 6.10−3 8, 7.10−3 3, 9.105 4, 2.10−6
Mesh 2 BPF2 1, 2.10−3 4, 4.10−3 1, 4.106 2.10−6
Mesh 3 BPF3 8, 2.10−4 2, 9.10−3 3.106 1, 3.10−6
Mesh 4 BPF4 6, 1.10−4 2, 2.10−3 5, 2.106 1.10−6
Mesh 5 BPF5 4, 8.10−4 1, 7.10−3 8.106 7, 9.10−7
Table 4.3 – Dimensions des maillages et des pas d’espace et de temps
Le champ de pression en fin de calcul (maillage 5) est tracé sur la figure 4.20(a). La
figure 4.20(b) compare l’atténuation des SPL des trois premiers BPF en fonction de la
distance axiale parcourue. Les résultats issus des maillages 1,2 et 3 sont comparés aux
résultats analytiques de la méthode FDNS (supposés exacts pour cette configuration
2D). On rappelle que dix harmoniques (BPF10) sont pris en compte dans l’approche
FDNS. Tandis que les trois maillages propagent correctement la raie fondamentale,
l’atténuation du BPF2 n’est pas correctement prévue par le maillage 1 et le BPF3 est
très largement atténué par les maillages 1 et 2.
Les dix premiers harmoniques du BPF ainsi que les signaux de pression sont tracés
en début (x = 0) et en fin de propagation (x = 0, 5 m) sur la figure 4.21. Au fur et
à mesure que la fréquence augmente, les harmoniques sont progressivement coupés et
s’éloignent du niveau prévue par la FDNS (hormis pour BPF10 dont l’atténuation de
FNDS est due à la troncature du spectre (cf. § 1.3.2)) et ce, aussi bien à x = 0 qu’à
x = 0, 5 m. En ce qui concerne les signaux temporels, la figure 4.21(c) représente ceux
au centre de la première cellule du maillage au niveau de l’injection (x = 0). Le front
d’onde issu du maillage 1 est déjà dissipé et la pente du choc est moins raide que pour
les chocs issus des autres maillages. En fin de calcul, l’aspect des ondes de choc est
encore plus disparate (cf. fig. 4.21(d)). La forme de ces ondes de choc se rapproche de
celles reconstruites à partir de la décomposition modale (cf. fig. 4.19).
Remarque : l’étude paramétrique présentée permet d’optimiser la répartition des
cellules suivant les directions axiale et angulaire, de manière à propager correctement
les fréquences souhaitées. Cependant, la figure 4.20(b) met en évidence une légère
oscillation non physique des SPL en fin de propagation. Cette oscillation est due à
l’étirement du maillage ainsi qu’à une réflexion numérique résiduelle des ondes en bout
de domaine (la condition de non-réflexion étant 1D).
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Mesh 3             BPF1
Mesh 2 BPF2 
Mesh 1             BPF3
(b)
Figure 4.20 – Propagation d’ondes en N identiques en fonction de la résolution du
maillage ; a) pression statique à tf (maillage 5) ; b) propagation des trois
premiers BPF des maillages (1,2, 3) comparée à la solution FDNS
4.4.3 Configuration FANPAC
Les ondes de pression issues du RANS sont injectées dans un domaine acoustique
dont le maillage est conçu pour résoudre correctement des harmoniques allant jusqu’à
la quatrième raie du BPF (cf. Mesh 4). Pour éviter les réflexions dues à l’étirement du
maillage et à la condition limite, 200 cellules étirées d’un taux égale à 1,03 sont ajoutées
en fin de domaine. Le maillage acoustique est plongé dans le domaine RANS (cf. fig.
4.22), puis la pression ainsi que le champ conservatif sont interpolés sur la surface
d’injection. La distance axiale entre le bord d’attaque du rotor et le plan d’injection
est de 4 cm.
Les grandeurs moyennes issues du RANS de FANPAC à la surface d’injection sont
listées dans le tableau 4.4. Les calculs Euler sont initialisés à partir de ces valeurs.
∆p (Pa) Ma Régime (tr/min) p0 (Pa) T0 (K)
48200 0,479 9090 84500 275,6
Table 4.4 – Grandeurs moyennes issues du RANS de FANPAC utilisées lors des simula-
tions numériques
Reconstruction du champ conservatif
Le champ conservatif est reconstruit par la méthode décrite au paragraphe 4.2.3.
Comme le montre la figure 4.23, les variables ρ, ρE et u′ sont très bien déterminées mais
l’imprécision de l’angle de choc (ψ = 29°) produit des différences dans la projection
des vitesses.
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x = 0 m
(a)























































x = 0,5 m
(d)
Figure 4.21 – Effet du maillage sur la propagation des premiers harmoniques du BPF ; a)
et c) avant propagation (x = 0) ; b) et d) après propagation (x = 0, 5 m)
Injection des ondes de choc
Deux calculs sont réalisés et le champ conservatif injecté est soit interpolé à partir du
RANS (appelé "Ch-int" pour alléger les notations), soit reconstruit (appelé "Ch-rec").
Le champ de pression à la fin du calcul, Ch-int, est représenté sur la figure 4.24(a).
Les ondes de choc semblent correctement injectées et propagées. En fin de calcul, les
données de pression (p(x = 0, 0 ≤ θ ≤ 2pi, tf )) de Ch-rec issues de la première rangée
de cellules du maillage (c’est-à-dire juste après l’injection), ont été enregistrées et ont
servi de données d’entrée pour un calcul FDNS. Le champ de pression propagé par
la méthode FDNS est visualisé sur la figure 4.24(b). Pour cela, à chaque itération du
Runge-Kutta (avancement temporel de la solution), les composantes spectrales sont
enregistrées et le signal de pression est reconstruit par une transformation de Fourier
inverse. Étant donné que FDNS est écrit dans le repère de l’onde en translation, le train
d’onde obtenu est décalé de l’angle Ψ à chaque itération. De plus, quarante harmoniques
sont pris en compte (au lieu de dix habituellement), afin d’améliorer la reconstruction
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(a)
(b)
Figure 4.22 – Domaines de calcul RANS et acoustique ; a) vue globale des domaines de
calcul (la longueur du domaine acoustique est due au dé-raffinement du
maillage) ; b) coupe transversale (x = 0, 04 m) des deux domaines




























































Figure 4.23 – Profils de pression et des variables conservatives extraites du RANS (en bleu)
et reconstruites (en rouge) ; coupes angulaire à r = 0, 96Rmax et x = 0, 04
m du bord d’attaque de l’aube
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du signal de pression.
Une onde de choc du train d’ondes, issue des calculs Euler et FDNS est tracée au
niveau de l’injection à x = 0 (cf. fig. 4.25(a)) et après propagation à x = 0, 5 m (cf.
fig. 4.25(b)). Au niveau de l’injection, la forme des ondes injectées est très semblable,
cependant le maximum de pression est légèrement différent. L’amplitude des chocs
enregistrée au centre de la première rangée de cellules des calculs Euler vaut 0,98 ∆p
pour Ch-int et 1,05 ∆p pour Ch-rec, où ∆p est l’intensité du choc du signal RANS (cf.
fig. 4.23(a)). Cette légère différence est due à la variable ρur négligée dans le calcul
Euler (canal annulaire infiniment mince). Malgré une différence plus importante, Ch-rec
est néanmoins très fidèle aux données RANS. En fin de propagation (cf. fig. 4.25(b)),
les chocs issus des calculs Euler sont moins raides, à cause de la dissipation numérique.
Cette dissipation numérique est principalement liée au filtrage du maillage. Lorsque l’on
forme le signal issu de FDNS avec les quatre premiers modes uniquement (fréquence de
coupure du maillage), les signaux sont très semblables. De plus, la pression moyenne
augmente au cours de la propagation, et un léger déphasage se produit entre les calculs
Euler. Enfin, un effet de Gibbs est visible sur le calcul FDNS (du au nombre limité
d’harmoniques pris en compte).
(a) (b)
Figure 4.24 – Champ de pression de la configuration FANPAC ; a) calcul Euler à tf (champ
conservatif interpolé) ; b) champ de pression reconstruit, FDNS
La figure 4.26 compare les résultats complémentaires des deux simulations Euler
aux solutions FDNS. La décroissance du niveau des ondes de choc est très bien si-
mulée, la différence d’OASPL et de SPL des trois harmoniques entre les méthodes
analytiques et numériques étant en deçà de 1 dB, aussi bien à l’injection qu’en fin de
propagation. On peut noter de légères oscillations dues au déraffinement du maillage
en fin de propagation sur l’harmonique le plus élevé (BPF3). La figure 4.26(b) compare
la décroissance du saut de pression. La méthode FDNS étant résolue dans le domaine
fréquentiel, le ∆p est déterminé à partir de (1.40) et de (1.41). Tracer la décroissance
de l’amplitude en Pascals permet d’avoir une visualisation plus précise des différences
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Figure 4.25 – Profil de pression des ondes injectées ; a) en début de propagation (x = 0) ;
b) en fin de propagation (x = 0, 5 m)
entre les méthodes. L’écart entre les deux simulations numériques dû à l’erreur dans
l’estimation de l’angle de choc est également mis en évidence dans cette comparaison.
Cette différence est notamment visible sur les figures (4.26(c)) et (4.26(d)) où l’écart
sur la vitesse axiale moyenne se répercute sur la masse volumique moyenne (conserva-
tion du débit), et donc sur la pression moyenne. Après le passage des chocs, la pression
et la vitesse moyenne fluctuent. Malgré la très grande dynamique des simulations (plus
de 20 dB et 45 kPa de variations) les écarts d’OASPL entre les différentes simulations
tout au long de la propagation sont inférieurs à 1 dB.
Influence de la forme de l’onde
Un deuxième calcul FDNS est réalisé pour étudier la forme de l’onde de choc injec-
tée. Le saut de pression est identique à celui issu du calcul RANS de FANPAC mais
la forme des ondes est différente puisque des ondes en N régulières sont maintenant
injectées. La figure 4.27 compare le signal d’entrée des deux calculs FDNS ainsi que
l’atténuation de l’OASPL et du SPL des trois premiers BPF au cours de la propa-
gation. En début de propagation, les SPL des harmoniques sont semblables (≈ 1 dB
d’écart). Au cours de la propagation, l’atténuation du signal RANS est légèrement
moins prononcé, les courbes sont presque confondues à partir de x = 0, 2 m. Pour la
forme d’onde étudiée (données extraites à 4 cm en amont du bord d’attaque de l’aube),
l’approximation de l’onde en N est donc justifiée.
4.4.4 Ondes en N irrégulières
Après avoir correctement injecté et propagé des ondes de choc identiques, de diffé-
rentes formes, en interpolant ou en reconstruisant le champ conservatif, et après avoir
validé les calculs par la méthode FDNS, la dernière étape des calculs 2D consiste à
injecter des ondes de choc inégales (ondes en N irrégulières définies analytiquement).
Pour cela, un spectre semblable à ceux issus de turboréacteurs réels (cf. essais MAS-
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Figure 4.26 – Injection et propagation d’ondes de choc issues du calcul RANS de FANPAC
(variables extraites à 0,04 m du bord d’attaque de l’aube) ; a) OASPL et SPL
des trois premiers BPF ; b) décroissance du saut de pression ; évolution de







































Figure 4.27 – Influence du profil de l’onde ; a) profil de pression injecté ; b) propagation de
l’OASPL et du SPL des trois premiers BPF
COT 2) est défini et le signal de pression correspondant est calculé par la méthode de
génération d’irrégularités de McAlpine & Fisher.
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Les ondes injectées étant irrégulières, le spectre contient non seulement les harmo-
niques du BPF mais aussi les harmoniques du FMR. Cependant, l’équation de Burgers
modifiée, résolue dans le modèle FDNS comporte un terme modélisant la coupure des
modes évanescents dans un conduit cylindrique (terme σ de (1.58)). Lorsque seuls les
BPF sont présents (chocs identiques), tous les BPF des configurations étudiées sont
passants et le terme σ est nul. Mais en présence d’irrégularités, les premiers harmo-
niques du FMR peuvent être évanescents et le terme σ est alors non nul. Cependant,
le domaine de propagation des calculs CAA est un conduit annulaire infiniment mince
et non un conduit annulaire. Le terme de coupure de la méthode FDNS doit alors être
imposé à zéro. Pour faciliter la lecture du mémoire, la méthode FDNS sans atténuation
des modes évanescents en conduit cylindrique est notée FDNS∗.
Le champ de pression à tf des deux calculs est tracé sur la figure 4.28. Les résultats
sont très similaires et les différences d’une onde à l’autre pendant la propagation sont
visibles et bien reproduites dans les deux calculs.
(a) (b)
Figure 4.28 – Propagation d’un train d’ondes irrégulières ; a) calcul Euler ; b) FDNS∗
Les figures 4.29(a) et 4.29(b) comparent les ondes de choc au début et à la fin de la
propagation et les spectres correspondant sont tracés dans les figures 4.29(c) et 4.29(d).
Les résultats sont très similaires autant du point de vue spectral que spatial. En outre,
le signal de pression sur la première rangée de cellules du maillage (à x = 0) est très
semblable au signal théorique (cf. fig. 4.29(a)). En fin de propagation, le niveau du
FMR12 est largement dominant et supérieur de 10 dB par rapport au BPF1. De plus,
la figure 4.29(c) permet d’identifier clairement la coupure du maillage à partir du BPF4
(=FMR96), où les niveaux des raies supérieures de la simulation Euler deviennent plus
faibles que ceux issus de FDNS∗. L’atténuation au cours de la propagation de l’OASPL
et du SPL des premiers harmoniques des BPF (BPF1 à BPF4) et des FMR12, FMR36,
FMR60, FMR84 est tracée sur les figures 4.29(e) et 4.29(f). Les résultats montrent une
très bonne similitude entre les deux approches, non seulement pour la prévision des BPF
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mais également pour celle des FMR. Les réflexions numériques sont très faibles grâce
à l’étirement du maillage (nombre de cellules étirées et faible taux d’accroissement des
mailles) mais une oscillation importante est néanmoins présente en fin de propagation
pour le BPF3. Les transferts énergétiques entre les modes au cours de la propagation
sont responsables de zones d’extinction (x ≈ 0, 35 m pour le BPF4, x ≈ 0, 28 m pour
le FMR60 et x ≈ 0, 18 m et 0, 38 m pour le FMR84). Ces zones sont moins marquées
mais néanmoins présentes pour les harmoniques d’ordre plus faible.
4.5 Conclusion
En conclusion de ce chapitre, une méthode d’injection d’ondes de choc par une
condition de couplage en utilisant une condition limite de non-réflexion a été développée
et validée. Cette méthode permet de séparer les problématiques de génération des chocs
par les aubes de la souﬄante et de leur propagation. Elle permet de réduire grandement
les domaines de calcul en se focalisant exclusivement sur le maillage acoustique de
l’entrée d’air. De plus, une méthode de génération du champ conservatif (qui constitue
la donnée d’entrée de la condition de non-réflexion) a été mise au point. Deux techniques
peuvent être employées pour injecter des ondes de choc : soit le champ conservatif issu
d’un calcul modélisant la génération des ondes (par exemple un RANS) est interpolé
sur le maillage acoustique, puis injecté ; soit le champ conservatif est recréé à partir des
valeurs de la pression. Cette seconde méthode permet d’injecter un signal de pression
mesuré par des capteurs de pression ou bien déterminé analytiquement (ondes en N
régulières, méthode de génération d’irrégularités de Pickett, de McAlpine & Fisher,
méthode décrite dans ce manuscrit, etc.).
Ce chapitre s’est principalement concentré sur la validation de ces méthodes. Le
champ conservatif a été recréé à partir d’un calcul RANS de la géométrie FANPAC. Puis
des ondes de faible et de forte amplitude de diverses géométries ont été injectées d’abord
dans un domaine de calcul plan rectangulaire, puis dans des domaines de calcul de
géométrie annulaire infiniment mince. La résolution du maillage a été étudiée de façon
à optimiser la répartition des mailles dans les directions axiale et angulaire en fonction
des fréquences d’intérêt. Des ondes en N régulières, irrégulières ainsi qu’un profil de
pression issu du calcul RANS de la configuration FANPAC ont été correctement injectés
et propagés et les résultats ont été comparés à la méthode FDNS∗. Cette comparaison
a permis de valider les méthodes d’injection employées ainsi que de commenter les
différences mises en évidence lors des différents calculs.
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Figure 4.29 – Propagation d’un train d’onde irrégulier ; a) signal de pression à x = 0 ; b)
à x = 0, 5 m ; c) spectre de pression à x = 0 ; d) à x = 0, 5 m ; e) OASPL




Injection et propagation numérique
3D des ondes de choc
Tandis que les deux premiers chapitres se sont concentrés sur la génération et la
propagation analytique des ondes de choc, le chapitre 4 a traité de la propagation des
chocs par des simulations numériques modélisant des domaines de calcul 2D. L’idée
avancée est de différencier la génération des chocs de leur propagation afin d’étudier
en détail ce deuxième phénomène. Un procédé d’injection 1D et 2D d’ondes de choc
par une condition de non-réflexion a été développé et validé. Les chocs ont été injectés
dans des domaines de calcul plans et annulaires infiniment minces dimensionnés par
la configuration FANPAC. Dans ce dernier chapitre, les chocs sont injectés dans des
domaines de calcul tridimensionnels. Les effets 3D de la propagation des chocs sont
étudiés par plusieurs simulations numériques. Dans un premier temps, l’épaisseur du
conduit annulaire, initialement infiniment mince, est progressivement augmentée pour
mettre en évidence ces effets tridimensionnels. Dans un deuxième temps, la configu-
ration FANPAC est simulée à partir des données RANS injectées et propagées dans
le domaine CAA 3D. La même méthodologie est ensuite appliquée à la configuration
MASCOT 2 pour deux régimes de rotation. Enfin, des chocs irréguliers issus de la cam-
pagne d’essais MASCOT 2 sont injectés dans le domaine de calcul 3D. Les spectres de
pression issus des simulations numériques sont confrontés aux prévisions RANS direct
(hors FMR) ainsi qu’aux résultats expérimentaux, afin de présenter les avantages de
la simulation numérique dans la prévision du bruit d’ondes de choc de turboréacteur et
d’évaluer l’apport de la méthode d’injection décrite dans ce mémoire.
5.1 Influence des effets radiaux sur la propagation des
ondes de choc
5.1.1 Épaisseur du conduit
Au chapitre précédent, l’injection et la propagation de chocs dans des canaux an-
nulaires infiniment minces ont été validées par la méthode FDNS (écrite en une di-
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mension). À partir d’une configuration semblable (canal annulaire mince), l’épaisseur
du domaine de calcul est progressivement augmentée afin d’observer les phénomènes
de propagation 3D. Le domaine de calcul est réduit à un seul canal inter-aubes et
des conditions de périodicité sont appliquées de part et d’autre de la tranche. Cinq
maillages sont générés. Leur rayon externe est égal à 0,96R (zone la plus intense du
choc) et leur rayon interne varie de 0,9R pour le domaine le plus fin jusqu’à 0,57R pour
le maillage le plus épais. La distance de propagation est de 0,5 m et les dimensions du
maillage sont les suivantes : 800 cellules additionnées de 200 cellules déraffinées dans la
direction axiale et 275 cellules dans la direction angulaire. Le nombre de cellules dans
la direction radiale varie en fonction de la dimension des maillages (cf. tableau 5.1).
La figure 5.2(a) présente les dimensions des maillages dont les caractéristiques sont
répertoriées dans le tableau 5.1.
Maillage S0.9 S0.86 S0.8 S0.67 S0.57
Rayon externe / R 0,96 0,96 0,96 0,96 0,96
Rayon interne / R 0,9 0,86 0,8 0,67 0,57
Nombre de cellules dans la direction radiale 2 4 7 10 10
Table 5.1 – Variation de l’épaisseur du conduit ; caractéristiques des maillages
En ce qui concerne l’injection des chocs, les signaux de pression sont issus du RANS
(dans un plan situé à 4 cm du bord d’attaque de l’aube et où p0 = 88600 Pa,Ma = 0, 44
et T0 = 277 K, cf. fig. 5.1(a)). L’évolution radiale du saut de pression du RANS (cf. fig.
5.1(b)) est déterminée telle que : ∆p(r) = pmax(r)− pmin(r) où pmax(r) et pmin(r) sont
les pressions maximum et minimum à un rayon donné. Une onde en N dont l’amplitude
suit cette évolution est alors créée. La figure 5.2(b) trace le ∆p(r) du RANS normalisé
par le saut de pression maximal (à 0, 96R). Les aubes du rotor sont supersoniques
pour r ≥ 0, 76R. Tandis que les maillages S0.9, S0.86 et S0.8 contiennent uniquement
la partie supersonique de l’onde, les maillages S0,67 et S0.57 englobent également une
partie subsonique.
La figure 5.3 présente les cinq maillages acoustiques colorés par la pression à l’instant
final (tf ). Plus l’envergure du domaine de calcul augmente, moins le choc à 0, 96R est
atténué en fonction de la distance.
Les figures 5.4 et 5.5 comparent la propagation de l’onde en N dans les cinq
conduits, à 0, 96R. À x = 0, les ondes sont correctement injectées (cf. fig. 5.4(a),
avec ∆p(0, 96R) = 46, 5 kPa). En fin de propagation, ce qui correspond environ à 6
longueurs d’onde des chocs Λψ (x = 0, 5 m), les ondes ont des allures différentes (cf.
fig. 5.4(b)). Un déphasage apparait, mais surtout, la forme des ondes est différente.
Les ondes provenant des domaines les plus épais n’ont plus une forme d’onde en N
stricto sensu, la pente de recompression n’est alors plus une droite et le choc est plus
intense (∆p ≈ 6 kPa pour le maillage S0.57 contre ∆p ≈ 4 kPa pour S0,9). Cet écart
est également mis en évidence sur les courbes d’atténuation de l’OASPL et du SPL
des BPF1, BPF2 et BPF3 à R (cf. fig. 5.5). Alors que la prévision Euler pour S0.9 est
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(a) (b)
Figure 5.1 – a) Coupe axiale du RANS à 4 cm du bord d’attaque de l’aube ; b) variation
radiale de l’amplitude du choc (∆p(r)), l’information sur la position du choc
est perdue
(a) (b)
Figure 5.2 – a) Vue des différents maillages CAA et RANS, pour une meilleur représenta-
tion visuelle, les six maillages sont décalés et placés côte à côte ; b) coefficient
de pression en fonction du rayon (amplitude des choc adimensionnée par la
valeur à 0, 96R)
équivalente à la solution FDNS, plus l’épaisseur des tubes augmente, plus le niveau de
pression final est élevé (' 3 dB pour l’OASPL à x = 0, 5 m entre S0.9 et S0.57). La
convergence des résultats des maillages S0.67 et S0.57 indiquent que les effets 3D sont
correctement pris en compte. Ces effets 3D peuvent être attribués à deux phénomènes :
1) l’augmentation du nombre de modes radiaux propagatifs avec l’épaisseur du
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Figure 5.3 – Propagation d’une onde en N en fonction de l’épaisseur du conduit ; maillages
colorés par la pression
conduit (cf. fig. 5.6) ;
2) la modification des effets non linéaires en fonction de l’épaisseur du conduit.
On peut constater également (cf. fig. 5.5) que les effets 3D sont plus marqués pour les
basses fréquences (BPF1) que pour les harmoniques plus élevés (BPF3), pour lesquels
les solutions S0.67 et S0.8 sont très proches. Cela s’explique par le fait que l’énergie des













































Figure 5.4 – Propagation d’une onde en N en fonction de l’épaisseur du conduit : signaux
de pression à l’injection a) (x = 0) et après propagation b) (x = 0, 5 m)
L’effet de la coupure des modes radiaux du BPF1 est mis en évidence sur la figure
5.8. Les profils radiaux du BPF1 des différents maillages y sont représentés et comparés
avec le profil théorique du mode radial µ = 1 (fonction de Bessel), à l’injection (x = 0,
en pointillés) ainsi qu’à la fin de la propagation (à x = 0, 5 m, en traits pleins). À
x = 0, l’onde de choc est composée de plusieurs modes radiaux et se différencie de
la courbe µ = 1. Lors de la propagation, seul le premier mode radial est passant. À
x = 0, 5 m, le profil radial du BPF1 dans les maillages épais (S0.57 et S0.67) est proche
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Figure 5.5 – Décroissance des ondes en N à la paroi en fonction de l’épaisseur du conduit :
a) OASPL ; b) BPF1 ; c) BPF2 ; d) BPF3
de la solution analytique pour le mode µ = 1 (en adéquation avec la figure 5.6). Il faut
cependant noter le comportement différent des domaines fins (quasi-2D), pour lesquels
le niveau sonore est quasi constant sur tout le rayon. Dans ces domaines, les ondes de
choc sont assimilables à des ondes planes (qui se propagent dans la direction du choc).
Ce comportement se prête bien aux approximations des méthodes 2D semi-analytiques
et cela explique aussi pourquoi seules les solutions quasi-2D S0.86 et S0.9 sur la figure
5.4 conservent une allure d’onde en N en fin de propagation.
5.1.2 Discrétisation radiale du maillage
Après que les effets 3D de la propagation des ondes de choc ont été mis en évi-
dence, la discrétisation radiale du maillage est étudiée. Deux maillages dont les cellules
sont inégalement réparties sont alors réalisés (cf. fig. 5.9(a)), le nombre de cellules ra-
105
Chapitre 5 : Injection et propagation numérique 3D des ondes de choc








































Figure 5.6 – Coupure des modes radiaux en fonction de l’épaisseur des conduits






























Figure 5.7 – Profils radiaux des niveaux relatifs au BPF1, BPF2 et BPF3 en fin de propa-
gation (x = 0, 5 m) pour le maillage S0.57
diales étant identique (Nr = 40). Tandis que le premier maillage est régulier (en bleu
sur la figure 5.9(a)), les cellules du second maillage (en rouge sur la figure 5.9(d)) se
concentrent principalement dans la région où le choc est le plus intense. Les rayons
externe et interne valent respectivement 0,96R et 0,31R. Les ondes de choc injectées
sont interpolées à partir du calcul RANS.
La figure 5.9(b) trace l’atténuation du niveau sonore global et du SPL des 3 premiers
BPF en fonction de la distance axiale parcourue. Les figures 5.9(c) et 5.9(d) représentent
le profil radial du SPL des 3 raies avant et après propagation. Les comparaisons des
solutions dans les maillages régulier et raffiné en périphérie montrent que la répartition
des cellules dans la direction radiale n’a pas d’influence notable sur la propagation des
chocs.
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x = 0 m
x = 0.5 m
Figure 5.8 – Profil radial du BPF1 dans les différents maillages comparé au profil théorique
du mode µ = 1 en conduit cylindrique avant (traits pointillés) et après (traits
pleins) propagation
5.1.3 Profil radial des ondes
Les effets propagatifs 3D conduisant à une atténuation moins forte du niveau de
pression sonore des harmoniques du BPF en fin de propagation, il est intéressant d’étu-
dier l’influence de la forme du profil radial du choc injecté. Quelle est l’influence de ce
profil sur le niveau sonore du choc au carter en fin de propagation ? Comment modéliser
le profil radial de pression lorsque seules les données au carter sont disponibles (e.g.
mesures en banc d’essais) ?
Décomposition modale du RANS
La figure 5.10 représente les profils radiaux des SPL des BPF1 (fig. 5.10(a)) et
BPF2 (fig. 5.10(b)) du calcul RANS (à 0,04 m du bord d’attaque de l’aube) en noir
ainsi que la décomposition modale de ces profils sur les modes radiaux µ =1, 2 et 3.
L’onde de choc en début de propagation ne peut être décrite par la somme des modes
de rang faible (µ = 1 à 3) en raison de la présence des modes évanescents. La figure
5.11 compare le signal de pression du RANS (en noir) au premier mode radial, à 4
et à 32 cm du bord d’attaque de l’aube. Malgré la faible distance de propagation (32
cm), les modes évanescents sont déjà fortement atténués et le profil du SPL calculé (en
noir) est très proche de la solution théorique du premier mode radial non coupé (fig.
5.11(b)).
Injection d’ondes aux profils radiaux différents
À partir de ces observations, trois simulations numériques dont le profil radial des
chocs injectés diffère ont été réalisées (cf. fig. 5.12).
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(a)





















































x = 0 m
(c)
















x = 0.5 m
(d)
Figure 5.9 – Influence de la discrétisation radiale : a) vues en coupe des deux maillages
(seules quelques cellules radiales sont représentées) ; b) atténuation de
l’OASPL et du SPL des 3 premiers BPF ; profil radial du niveau de pression
avant propagation c) et après propagation d)
1) Le signal injecté est directement interpolé du RANS sur une surface située à 4
cm du bord d’attaque de l’aube (fig. 5.12(a)). Cette solution sera notée "Ch-int".
2) Le profil radial du saut de pression ∆p(r) du RANS (à 4 cm du bord d’attaque
de l’aube) est déterminé et une onde en N dont le saut de pression correspond à
celui du RANS est injectée (fig. 5.12(b)). Cette solution sera notée "Nwave".
3) Le signal injecté est également une onde en N d’amplitude au carter égale à celle
du RANS mais dont la variation du profil radial correspond à un mode µ = 1
(fig. 5.12(c)). Cette solution sera notée "Ch-µ = 1".
La figure 5.13 compare l’évolution du niveau sonore global et de celui des 3 pre-
miers BPF, ainsi que du saut de pression au cours de la propagation, à 0, 96R. Les
courbes sont assez semblables et les niveaux sont très proches en fin de propagation.
Cependant, une différence de niveau sonore (≈ 1, 5 dB) entre Ch-int et Ch-µ = 1 ap-
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Figure 5.10 – Décomposition des harmoniques de pression issus du RANS suivant les 3
premiers modes radiaux : a) BPF1 ; b) BPF2





















x = 0.04 m
(a)














x = 0.5 m
(b)
Figure 5.11 – Comparaison des profils SPL du calcul RANS à ceux issus d’une décompo-
sition sur le mode radial propagatif (µ = 1) pour le BPF1 : a) proche de la
souﬄante x = 0, 04 m ; b) x = 0, 5 m
parait dans les premiers centimètres de la propagation (0, 05 ≤ x ≤ 0, 15 m). Dans le
cas d’un rotor parfait, ces écarts n’affectent donc pas le niveau de bruit perçu en fin
de propagation. Néanmoins, dans le cas d’une propagation d’ondes irrégulières, cette
différence de niveau pourrait altérer le transfert énergétique entre les BPF et les FMR
et modifier le niveau des raies en fin de propagation.
La figure 5.14 représente le profil radial des 3 premiers BPF à 4 distances axiales :
x = 0 m, x = 0, 12 m, x = 0, 25 m, x = 0, 37 m et x = 0, 5 m. À l’injection, le niveau du
BPF1 des calculs "Ch-int" et "Nwave" sont semblables mais des différences apparaissent
pour les BPF2 et BPF3. En ce qui concerne le calcul "Ch-µ = 1", les différences sont
très marquées et présentes sur tous les BPF à partir de 0, 95R. Néanmoins, on peut
observer qu’au cours de la propagation, les profils convergent rapidement et deviennent
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(a) (b) (c)
Figure 5.12 – Injection de profils radiaux différents : a) champ RANS interpolé ; b) ondes
en N dont le profil radial de pression correspond à celui du RANS ; c) ondes
en N dont le profil radial de pression correspond au mode µ = 1













































Figure 5.13 – Injection de profils radiaux différents : a) atténuation de l’OASPL et du SPL
des 3 premiers BPF : b)
quasi-identiques à partir de x = 0, 25 m.
On peut donc en déduire que la propagation des onde de chocs d’un rotor parfait
peut être en partie modélisée à l’aide d’une décomposition modale sur les modes radiaux
propagatifs calibrés par le niveau du saut de pression au voisinage du carter (donnée
RANS).
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x = 0.125 m
(b)













x = 0.25 m
(c)













x = 0.5 m
(d)
Figure 5.14 – Profils du niveau de pression à différents instants de la propagation : a)
à l’injection (x = 0 m) ; b) x = 0, 125 m ; c) x = 0, 25 m ; d) en fin de
propagation (x = 0, 5 m)
5.2 Configuration 3D FANPAC avec ondes de choc
identiques
Le paragraphe précédent a mis en évidence les effets 3D de la propagation des ondes
de choc dans des conduits annulaires épais. Ces effets mènent à une augmentation du
niveau des BPF, atteignant 3 dB sur l’OASPL en fin de propagation comparativement
aux solutions quasi-2D. Dans ce paragraphe, la géométrie réelle de l’entrée d’air (carter
et moyeu) de la configuration FANPAC est simulée. L’écoulement moyen ainsi que les
sections dans la direction axiale ne sont donc plus constants.
5.2.1 Caractéristiques des simulations RANS et CAA
Un maillage acoustique est créé à partir du maillage RANS. Les ondes de choc
injectées étant identiques, le domaine de calcul est restreint à un canal inter-aubes.
Dans le plan d’injection, le rayon interne (c.-à-d. le rayon du moyeu) est égale à 0, 1R.
Tout comme le maillage RANS, le rayon externe du maillage CAA est maintenant
égale à R (et non plus à 0, 96R, cf. paragraphes précédents). Le maillage comporte
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40 cellules dans la direction radiale afin de modéliser correctement le profil radial
de pression. Le maillage est créé de manière à propager le BPF4 avec 30 points par
longueur d’ondes (cf. tableau 4.3, § 4.4, chapitre 4). Les directions angulaire et axiale
comportent respectivement 120 et 1200 (dont 200 déraffinées) cellules. Deux rotations
de la souﬄantes sont simulées afin de converger le calcul. Le CFL vaut 0,3 (Runge-Kutta
ordre 4). La durée de la simulation est de 30 heures sur 128 cœurs. Les caractéristiques
des maillages RANS et CAA sont répertoriées dans le tableau 5.2.
maillage RANS maillage CAA
Raie discrétisation axiale discr. angulaire discr. axiale discr. angulaire
(nb. de points par longueur d’onde) (nb. de points par longueur d’onde)
BPF1 43 130 129 120
BPF2 20 65 59 60
BPF3 14 44 41 40
Table 5.2 – Caractéristiques des maillages RANS et CAA pour la configuration FANPAC
Les ondes de choc sont injectées à partir d’une surface d’extraction du RANS très
proche du bord d’attaque de l’aube (à 0,005 m du bord d’attaque et non plus à 0,04m
cf. paragraphes précédents) ; le saut de pression vaut alors ∆p = 82 kPa. Deux calculs
sont réalisés : le champ conservatif est interpolé sur la surface d’injection ("Ch-int")
ou bien reconstruit à partir du signal de pression ("Ch-rec"). La figure 5.15 montre
le maillage acoustique coloré par la pression : à gauche les données du RANS sont
interpolées sur le maillage acoustique, au centre et à droite les simulations Ch-int et
Ch-rec sont représentées à la fin de la simulation (tf ).
(a) (b) (c)
Figure 5.15 – Configuration FANPAC : maillages de peau colorés par la pression, a) RANS
interpolé sur le maillage acoustique, b) CAA Ch-int et c) CAA Ch-rec
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(a) (b)
Figure 5.16 – Vues de face a) et de profil b) du maillage CAA (Ch-int) coloré par la pres-
sion et positions d’extraction des données
5.2.2 Comparaison des calculs Ch-int vs Ch-rec
La figure 5.17 représente la décroissance des BPF, du saut de pression à r = 0, 415
m et l’évolution de la pression statique et de la vitesse axiale moyennes au cours de la
propagation. Malgré de légères différences à l’injection entre les deux méthodes (≈ 1, 5
dB de différence pour l’OASPL à x = 0) les courbes sont très proches. Les profils de
pression et de vitesse moyennes sont également très semblables. Le profil radial des
trois premiers BPF est tracé à plusieurs distances de propagation sur la figure 5.18. La
convergence des résultats est également bonne.
5.2.3 Comparaison Ch-int vs RANS
La simulation Ch-int est comparée au calcul RANS direct (interpolé sur le maillage
acoustique afin de faciliter les analyses). La figure 5.19 trace l’atténuation du SPL des
trois premiers BPF à différents rayons : r = R = 0, 43 m (à la paroi), r = 0, 415 m (où
l’intensité du choc du RANS est la plus forte) et r = 0, 35 m. Les chocs apparaissent
lorsque Mrel ≥ 1, soit pour r ≥ 0, 29 m (0, 68R). L’évolution du saut de pression
du choc et de la pression moyenne est tracée sur la figure 5.20. Les profils radiaux
de pression sont tracés sur la figure 5.21 pour différentes distances de propagation
(x = 0 m, x = 0, 124 m, x = 0, 248 m et x = 0, 373 m). À cause de la grande
dynamique, un agrandissement des figures au niveau du carter est représenté sur la
figure 5.22. La similitude des résultats des figures 5.21(a) et 5.22(a) atteste de la bonne
injection des chocs. La hauteur de la couche limite est estimée à partir du RANS à 0,01
cm pour x=0,5 m (couche limite discrétisée par 40 cellules dans le maillage RANS).
Cette hauteur évolue en fonction de la distance avec le rotor, cependant les fortes
variations de vitesse engendrées par le choc empêchent de la déterminer à proximité
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r = 0.415 m
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Figure 5.17 – Comparaison des calculs CAA Ch-int et Ch-rec à r = 0, 415 m : a) OASPL
et SPL des BPF1, BPF2 et BPF3 ; b) saut de pression ; c) pression moyenne ;
d) vitesse axiale moyenne
de la souﬄante. L’influence de cette couche limite sur le niveau de pression sonore à
la paroi est observable sur la figure 5.22. En effet, une brusque diminution du SPL
apparaît à r > 0, 415 m.
Tandis que le plan r = 0, 43 m (au carter) se situe dans la couche limite, le plan
r = 0, 415 m se trouve juste en dehors. L’atténuation du SPL à la paroi causée par
la couche limite explique la surestimation à r = 0, 43 m du calcul CAA par rapport
au RANS (cf. fig. 5.19(a)). À r = 0, 415 m, en dehors de la couche limite, malgré une
atténuation du BPF1 et de l’OAPSL très semblable dans les calculs RANS et CAA (cf.
fig. 5.19(b)), le comportement des BPF2 et BPF3 est différent. L’atténuation du SPL de
ces deux harmoniques par les deux calculs est identique durant les premiers instants de
la propagation (0 ≤ x ≤ 0, 13 m) mais alors que leurs niveaux continuent de décroitre
dans le calcul CAA, ceux du calcul RANS atteignent un plateau (0, 13 ≤ x ≤ 0, 42 m).
La convergence des résultats RANS et CAA n’est retrouvée qu’en deçà de r = 0, 35
m (cf. fig. 5.19(c)). Au-delà de x = 0, 42 m, la très forte atténuation des niveaux du
RANS à tous les rayons et pour toutes les raies est due à l’étirement du maillage (zone
tampon).
Plusieurs facteurs peuvent être à l’origine des différences trouvées sur la figure
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x = 0.125 m
(b)












x = 0.25 m
(c)












x = 0.5 m
(d)
Figure 5.18 – Profils radiaux de pression issus des calculs CAA Ch-int et Ch-rec : SPL des
BPF1, BPF2 et BPF3 à x = 0 m a), à x = 0, 125 m b), à x = 0, 25 m c) et
à x = 0, 5 m d)
5.19(b) (r = 0, 415 m) entre les deux calculs.
• Une réflexion numérique pourrait apparaître dans le calcul RANS à cause du
très fort étirement du maillage (taux d’étirement égal à 1,2). Cependant cette
réflexion n’est vue ni aux autres rayons, ni sur le BPF1 (à r = 0, 415 m).
• Un effet lié à la discrétisation du maillage RANS (20 points par Λx pour le BPF2
et seulement 14 pour le BPF3) pourrait également entraîner de la dispersion
numérique (les effets dissipatifs semblent contraires à ceux observés). Cependant
à r = 0, 35 m, les trois BPF sont très bien propagés. Il est d’ailleurs très étonnant
que les résultats du BPF3 soient si semblables avec des longueurs d’onde si peu
discrétisées (14 cellules dans la direction axiale).
• Une dernière explication peut être liée à une réflexion des ondes de choc au
niveau de la couche limite, phénomène non modélisé dans les calculs CAA. Cet
effet influerait sur le comportement des ondes à partir de r = 0, 35 m, soit sur près
de 20% de la hauteur du carter (ce qui semble tout de même très important).
Ces phénomènes sont mis en perspective avec la comparaison des simulations
numériques de la configuration MASCOT 2 (§ 5.3) et seront analysés en détails
dans la conclusion du chapitre.
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(c)
Figure 5.19 – Propagation de chocs réguliers dans la nacelle : comparaison des niveaux
RANS vs CAA Ch-int, au carter c.-à-d. r = 0, 43 m a), à r = 0, 415 m b)
et à r = 0, 35 m c)
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Figure 5.20 – Propagation de chocs réguliers dans la nacelle à r = 0, 415 m ; comparaison
des calculs RANS vs CAA Ch-int : a) saut de pression ; b) pression moyenne
Enfin, les profils radiaux de la vitesse axiale sont tracés sur la figure 5.23 (les données
RANS étant interpolées sur le maillage acoustique). L’écoulement moyen du RANS est
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x = 0.125 m
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x = 0.25 m
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x = 0.375 m
(d)
Figure 5.21 – Profils radiaux de pression au cours de la propagation ; comparaison RANS
vs CAA Ch-int, à x = 0 m a), à x = 0, 125 m b), à x = 0, 25 m c) et à
x = 0, 5 m d)
très bien modélisé par le calcul Euler, mais un pic de vitesse axiale à la limite de la
couche limite apparait dans le RANS (cf. fig. 5.23(d)). Ce comportement inattendu est
néanmoins très faible (<1 m/s).
5.2.4 Propagation bi et tridimensionnelle
Une dernière comparaison peut être effectuée afin d’apprécier les effets 3D de la
géométrie réelle capturés par la simulation numérique CAA. La figure 5.24(b) compare
la méthode FDNS (cf. fig. 5.24(a)) à la simulation numérique Ch-int à r = 0, 415 m.
Les courbes de décroissance ont des allures différentes conduisant à un écart de 3,4 dB
sur l’OASPL en fin de propagation. Ce résultat confirme ceux du paragraphe 5.1.1.
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x = 0.25 m
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x = 0.375 m
(d)
Figure 5.22 – Profils radiaux de pression au cours de la propagation (zoom au niveau du
carter) : comparaison RANS vs CAA Ch-int, à x = 0 m a), à x = 0, 125 m
b), à x = 0, 25 m c) et à x = 0, 5 m d)
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x = 0.125 m
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x = 0.25 m
(c)













x = 0.5 m
(d)
Figure 5.23 – Profils radiaux de la vitesse moyenne axiale : comparaison des calculs RANS
et CAA Ch-int ; a) x = 0 m ; b) x = 0, 125 m ; c) x = 0, 25 m ; d) x = 0, 5
m
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(a)



























r = 0.415 m Ch−rec
FDNS
(b)
Figure 5.24 – Comparaison du calcul CAA Ch-int à la méthode FDNS 2D ; a) solution
FDNS, maillage de peau coloré par la pression ; b) décroissance de l’OASPL
et du SPL des 3 premiers BPF
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5.3 Configuration MASCOT 2 avec ondes de choc
identiques
La méthode d’injection d’ondes de choc est appliquée à la configuration MAS-
COT 2. Deux calculs RANS de cette configuration en rotor parfait ont été réalisés par
Snecma à deux régimes de rotation du moteur. Ces deux régimes (0,875 et 0,925 Nn)
correspondent à ceux étudiés dans le chapitre 3.
5.3.1 Caractéristiques des simulations RANS et CAA
Un maillage acoustique est généré à partir du maillage RANS. Le signal injecté est
extrait des calculs RANS sur un plan axial situé à 0,266 m du rotor. Cette distance
correspond à l’emplacement de la première série de capteurs de pression utilisés lors
des essais (proche de la souﬄante, plan p2, cf. fig. 3.1(b)). Le signal est propagé sur une
distance équivalente à celle séparant les plans p2 et p3 (capteurs proches de l’entrée
d’air), soit 1,42 m. La distance de propagation ainsi que le rayon du rotor (r = 0, 89
m) sont plus du double de la configuration FANPAC.
Le calcul RANS est paramétré de la façon suivante : les intégrations spatiales et
temporelles sont effectuées par un schéma de Roe (ordre 2) et par un schéma Euler
décentré aval. Le modèle de turbulence est un modèle k − ω avec une correction SST.
Les valeurs aérodynamiques p0, T0 ainsi que l’orientation des vecteurs des vitesses sont
imposées en entrée d’air. Un équilibre radial est prescrit au niveau du conduit primaire
et une condition de non-réflexion est imposée dans le canal secondaire. En ce qui
concerne les calculs CAA, le schéma spatial est identique à celui des calculs précédents
(schéma de Roe avec un limiteur de Van Albada) mais un schéma temporel implicite
de Gear avec cinq sous-itérations de type LU et une relaxation scalaire (permettant de
perdre 3 ordres de grandeurs sur le résidu) est appliqué de manière à augmenter le pas
de temps (par rapport au schéma explicite utilisé précédemment).
Le domaine de propagation du calcul RANS (dont la taille des cellules est constante)
s’étend sur 2,5 m dans la direction axiale. Le maillage comporte 608 cellules dans
cette direction, dont les 10 dernières sont étirées afin d’éviter d’éventuelles réflexions
numériques. La direction radiale est constituée de 120 cellules. Concernant le maillage
CAA, 3480 cellules sont réparties suivant la direction axiale, 200 cellules étirées (taux
de 1,03) sont ajoutées en fin de domaine (proche de l’entrée d’air). Les directions
angulaire et radiale sont discrétisées par 90 et 40 cellules. Les caractéristiques des
maillages RANS et CAA sont répertoriées dans les tableaux 5.3 et 5.4. Six rotations
du la souﬄantes sont simulées afin de converger le calcul en 45 h sur 120 cœurs.
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Régime 0,875 Nn Régime 0,925 Nn
Raie discrétisation axiale discr. angulaire discr. axiale discr. angulaire
(nb. de points par longueur d’onde) (nb. de points par longueur d’onde)
BPF1 61 80 38 80
BPF2 27 40 18 40
BPF3 17 27 12 27
Table 5.3 – Caractéristiques du maillage RANS pour la configuration MASCOT 2
Régime 0,875 Nn Régime 0,925 Nn
Raie discrétisation axiale discr. angulaire discr. axiale discr. angulaire
(nb. de points par longueur d’onde) (nb. de points par longueur d’onde)
BPF1 662 90 414 90
BPF2 290 45 200 45
BPF3 186 30 131 30
Table 5.4 – Caractéristiques du maillage CAA pour la configuration MASCOT 2
5.3.2 Régime 0,875 Nn
Un premier régime de rotation N = 0, 875Nn est étudié (cf. fig. 5.25). Le champ
conservatif ainsi que la pression injectés proviennent du calcul RANS au plan p2 et
constituent les données d’entrée de deux simulations CAA. Les variables conservatives
injectées dans le calcul CAA sont soit directement interpolées à partir du RANS (Ch-
int), soit reconstruites à partir du signal de pression du RANS (également interpolé)
(Ch-rec). La figure 5.26 présente les maillages RANS et CAA colorés par la pression
en fin de calcul (tf ).
Les analyses sont effectuées sur plusieurs coupes repérées sur la figure 5.27. Les
extractions proviennent de trois rayons : au carter, c’est-à-dire à r = 0, 89 m; à r =
0, 85 m, soit juste en dessous de la couche limite (d’une hauteur de 4,5 cm au plan
p3, discrétisée par 37 cellules dans le maillage RANS) et où l’amplitude du choc est
maximale ; et à r = 0, 78 m. Les chocs se forment lorsque Mrel ≥ 1, soit à r ≥ 0, 76 m.
Quatre coupes axiales sont également analysées : à l’injection (plan p2, à x = 0 m), au
cours de la propagation à x = 0, 35 et 0,7 m et en fin de propagation à x = 0, 7 m (soit
à 2 cm du plan p3 ). Afin de faciliter les comparaisons, le champ conservatif ainsi que
la pression du calcul RANS sont interpolés sur le maillage CAA.
Le champ conservatif reconstruit (en rouge sur les figures 5.28 et 5.29) à partir de la
fluctuation de pression du RANS, sont très proches des valeurs interpolées (en bleu dans
les figures 5.28 et 5.29) et ce, pour les deux rayons analysés. Cela est notamment dû à
la bonne estimation de l’angle de choc ψ. En effet, les signaux de pression sont extraits
dans la zone de coalescence, contrairement à la configuration FANPAC (§ 4.2.3), où
les signatures des chocs provenaient de la région de précoalescence. L’atténuation de
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Figure 5.25 – Maillage de peau du calcul RANS (régime 0,875 Nn) dupliqué B fois coloré
par la pression
(a) (b) (c)
Figure 5.26 – Maillages colorés par la pression (régime 0,875 Nn) ; a) RANS ; b) CAA
Ch-int ; c) CAA Ch-rec
l’OAPSL ainsi que le SPL des BPF1, BPF2 et BPF3 à r = 0, 85 m sont tracés sur
la figure 5.30(a). L’évolution du saut de pression ∆p et des pression et vitesse axiale
(moyennée angulairement) est représentée respectivement sur les figures 5.30(b), 5.30(c)
et 5.30(d). Les résultats CAA Ch-int et Ch-rec sont quasi égaux et les courbes sont
confondues. La décroissance des BPF est correctement modélisée jusqu’à une distance
égale à x = 0, 5 m. Au-delà, les résultats s’écartent et, à l’inverse de la configuration
FANPAC, les niveaux du calcul CAA atteignent un plateau tandis que ceux du RANS
continuent de décroître. De plus, ces écarts sont très grands (' 10 dB sur l’OASPL,
cf. fig. 5.30(a)). Cette tendance est la même sur les évolutions respectives du saut de
pression RANS et CAA sur la figure 5.30(b). L’évolution de la pression moyenne des
différents calculs est en revanche très semblable (cf. fig. 5.30(c)). Un écart de 4 m/s sur
la vitesse axiale moyenne apparaît entre les calculs CAA et RANS (cf. fig. 5.30(d)) ;
cependant la grande similitude des profils de vitesse à l’injection ainsi qu’en fin de
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(a) (b)
Figure 5.27 – Vues de face a) et de profil b) du maillage CAA (Ch-int) coloré par la pres-
sion et positions d’extraction des données (régime 0,875 Nn)
propagation (cf. fig. 5.31) démontrent que l’écoulement moyen est très bien modélisé
par les calculs CAA. Les écarts sur la figure 5.30(d) sont dus au gradient de vitesse
de la couche limite non pris en compte dans le calcul CAA Euler de la vitesse axiale
moyenne.
L’OASPL et les SPL des BPF1, BPF2 et BPF3 des deux autres rayons sont tracés sur
la figure 5.32. Les résultats RANS et CAA Ch-int pour x ≥ 0, 5 m diffèrent également,
avec des écarts d’environ 10 dB en fin de propagation. À partir de x = 0, 6 m la pente
de décroissance des SPL du RANS s’accentue. Les signaux temporels des chocs sont
tracés sur la figure 5.33. À l’injection, les calculs RANS et CAA sont très proches.
Une légère différence dans la pression moyenne du choc est néanmoins visible sur le
signal de pression au niveau du carter, due à la présence de la couche limite (courbes
en bleu sur la figure 5.33). Cette disparité qui persiste tout au long de la propagation
est due au fait que l’on injecte le champ conservatif extrait du calcul RANS très près
de la paroi (où la vitesse moyenne est presque nulle), dans un calcul Euler. Lorsque
le champ injecté est reconstruit à partir de la perturbation de pression (calcul Ch-
rec), aucune différence n’est alors visible. De plus un déphasage s’opère. À la fin de la
propagation, ce qui correspond à une distance d’environ 10 longueurs d’onde du choc
(Λψ), le déphasage est à peu près égal à pi/B. En tenant compte de la grande distance
de propagation, ce déphasage peut s’expliquer par la légère survitesse des chocs du
RANS par rapport au calcul CAA (cf. fig. 5.31). La forme atypique des ondes (qui
n’ont plus une forme en N) analysée au paragraphe 5.1.1 se retrouve également dans
les deux simulations. Cependant le front du choc est plus marqué dans le calcul CAA
et les ondes sont nettement moins amorties.
Les profils radiaux de pression sont tracés sur la figure 5.34. La correspondance des
résultats de la figure 5.34(a) atteste de la bonne injection des ondes. Au fur et à mesure
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Figure 5.28 – Signaux de pression et des variables conservatives extraites du RANS (en













r = 0.78 m

































































Figure 5.29 – Signaux de pression et des variables conservatives extraites du RANS (en
bleu) et reconstruites (en rouge) ; coupes angulaires à r = 0, 78 m
125
Chapitre 5 : Injection et propagation numérique 3D des ondes de choc





































r = 0.85 m
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Figure 5.30 – Propagation de chocs réguliers dans la nacelle MASCOT 2 pour N =
0, 875Nn et r = 0, 85 m ; a) OASPL et SPL des BPF1, BPF2 et BPF3 ;
b) saut de pression ; c) pression moyenne ; d) vitesse axiale moyenne













x = 0 m
x = 1.4 m
Figure 5.31 – Profil de vitesse axiale moyenne aux plans à l’injection (x = 0 m) en traits
pleins et après propagation (x = 1, 4 m) en pointillés (régime 0,875 Nn)
de la progression des chocs, les différences entre les calculs RANS et Euler sont de plus
en plus marquées.
Enfin la figure 5.35 compare la décroissance du niveau sonore des ondes au carter
des calculs RANS et CAA Ch-int à la solution FDNS. Le tableau 5.5 résume les écarts
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r = 0.78 m
(b)
Figure 5.32 – Propagation de chocs réguliers dans la nacelle : évolution des OASPL et SPL















x = 0 m
Ch−int 
RANS
r = 0.89 m
r = 0.85 m














































x = 1.4 m
(d)
Figure 5.33 – Signature de l’onde de choc au cours de la propagation à r = 0, 78 m, r =
0, 85 m et r = 0, 89 m ; a) x = 0 m ; b) x = 0, 34 m ; c) x = 0, 7 m ; d)
x = 1, 4 m
des niveaux à x = 1, 4m. En ce qui concerne le BPF1 et l’OASPL (dont la puissance
provient majoritairement du BPF1), à x = 1, 4 m le calcul CAA prévoit des niveaux
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x = 0.35 m
(b)









x = 0.7 m
(c)









x = 1.42 m
(d)
Figure 5.34 – Profils radiaux de pression au cours de la propagation ; évolution du SPL
des BPF1, BPF2 et BPF3 ; a) x = 0 m ; b) x = 0, 35 m ; c) x = 0, 7 m ; d)
x = 1, 4 m
5,7 et 7,1 dB supérieurs à ceux de FDNS, alors que les niveaux du RANS sont 4,6 et
2,7 dB inférieurs. Pour les harmoniques plus élevés, la solution CAA se rapproche du
calcul FDNS tandis que le RANS s’en éloigne fortement. Ces résultats seront comparés
avec ceux du second régime au paragraphe 5.5.





Table 5.5 – Différences de niveau sonore au carter entre les simulations numériques RANS
et CAA et la méthode FDNS à x = 1, 4 m
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r = 0.89 m
10 dB
(b)
Figure 5.35 – Propagation de chocs réguliers dans la nacelle au carter ; évolution des ni-
veaux OASPL et SPL des BPF1, BPF2 et BPF3 ; a) RANS vs FDNS ; b)
CAA (Ch-int) vs FDNS
5.3.3 Régime 0,925 Nn
Le deuxième régime de rotation (cf. fig. 5.36) est examiné. Les chocs injectés pro-
viennent également du RANS au plan p2. La figure 5.37 montre les maillages de peau
des trois simulations colorés par la pression. Pour ce régime plus élevé, les chocs sont
générés pour r ≥ 0, 68 m, soit r ≥ 0, 76R.
Figure 5.36 – Maillage de peau du calcul RANS (régime 0,925 Nn) coloré par la pression
dupliqué B fois
Le champ conservatif reconstruit (en rouge sur les figures 5.38 et 5.39) à partir de la
fluctuation de pression du RANS, sont également très proches des valeurs interpolées
(en bleu sur ces figures) et ce, pour les deux rayons analysés. La figure 5.40(a) com-
pare l’atténuation du niveau sonore global ainsi que celui des BPF1, BPF2 et BPF3.
L’atténuation du saut de pression est représentée sur la figure 5.40(b). L’évolution des
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(a) (b) (c)
Figure 5.37 – Maillages colorés par la pression (régime 0,925 Nn) : a) RANS ; b) CAA
Ch-int ; c) CAA Ch-rec
pression et vitesse axiale moyennes est tracée sur les figures 5.40(c) et 5.40(d). Les deux
solutions CAA sont encore une fois très semblables. Bien que des différences persistent
entre les calculs RANS et CAA, celles-ci sont moins marquées (3 dB sur l’OASPL en
fin de propagation). Le désaccord sur la pression moyenne est plus grand qu’à 0,875
Nn mais reste tout de même faible. L’écoulement axial (moyenne angulaire) du calcul
CAA est également très proche de celui du RANS (cf. fig. 5.40(d) et 5.41).













r = 0.85 m






























































Figure 5.38 – Signaux de pression et des variables conservatives extraites du RANS (en
bleu) et reconstruites (en rouge) ; coupes angulaires à r = 0, 85 m
La propagation des BPF est tracée pour deux autres rayons sur la figure 5.42.
Contrairement au régime précédent, les écarts semblent se creuser au fur et à mesure
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r = 0.78 m



























































Figure 5.39 – Signaux de pression et des variables conservatives extraites du RANS (en
bleu) et reconstruites (en rouge) ; coupes angulaires à r = 0, 78 m
que la fréquence augmente (phénomène typique de la dissipation due au maillage).
Cependant, à r = 0, 78 m, les résultats des deux simulations sont semblables et ce, aux
trois fréquences.
La figure 5.43 compare les signaux temporels à différentes distances de propagation.
Les dissemblances des résultats entre les deux simulations sont équivalentes à celles du
calcul précédent, si ce n’est qu’en fin de propagation la différence d’amplitude des ondes
est nettement moins prononcée (fig. 5.43(d)). La concordance des solutions RANS et
CAA à r = 0, 78 m (fig. 5.42(b)) est également retrouvée par la comparaison des
signaux temporels (fig. 5.43 en vert) de forme semblable mais déphasés. La figure 5.44
représente les profils radiaux de pression à quatre distances axiales. La figure 5.44(a)
témoigne de la bonne injection des ondes.
La figure 5.45 compare la décroissance du niveau sonore des ondes au niveau du
carter entre le calcul CAA Ch-int et la solution FDNS. Le tableau 5.6 répertorie les
différences de niveau à x = 0, 4m entre les simulations numériques RANS et CAA
Ch-int et la méthode FDNS. Contrairement au régime précédent (fig. 5.35 et tableau
5.5), les niveaux de l’OASPL et du BPF1 du RANS sont très proches de la méthode
2D. Et ceux des BPF2 et BPF3 sont toujours en deçà des niveaux de FDNS. En ce qui
concerne le calcul CAA, les niveaux calculés sont toujours supérieurs à ceux de FDNS
mais l’écart est moins grand.
Ces résultats sont comparés à la propagation de chocs irréguliers et analysés en
détail dans le paragraphe 5.5.
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r = 0.85 m
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r = 0.85 m
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Figure 5.40 – Propagation de chocs réguliers dans la nacelle MASCOT 2 pour N =
0, 925Nn et r = 0, 85 m ; a) OASPL et SPL des BPF1, BPF2 et BPF3 ;
b) saut de pression ; c) pression moyenne ; d) vitesse axiale moyenne














x = 0 m
x = 1.4 m
Figure 5.41 – Profil de vitesse axiale moyenne aux plans à l’injection (x = 0 m) en traits
pleins et après propagation (x = 1, 4 m) en pointillés
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r = 0.78 m
(b)
Figure 5.42 – Propagation de chocs réguliers dans la nacelle ; évolution des niveaux OASPL
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x = 0.7 m
(c)













x = 1.4 m
(d)
Figure 5.43 – Signatures de l’onde de choc au cours de la propagation à r = 0, 78 m,
r = 0, 85 m et r = 0, 89 m ; a) x = 0 m ; b) x = 0, 35 m ; c) x = 0, 7 m ; d)
x = 1, 4 m
5.4 Configuration MASCOT 2 avec ondes de choc ir-
régulières
Malgré une disparité entre les calculs RANS et CAA en fin de propagation, la grande
similitude des résultats dans les premiers instants de la progression des chocs atteste
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x = 0.35 m
(b)









x = 0.7 m
(c)









r = 0.78 m
(d)
Figure 5.44 – Profils radiaux de pression au cours de la propagation ; évolution du SPL
des BPF1, BPF2 et BPF3 ; a) x = 0 m ; b) x = 0, 35 m ; c) x = 0, 7 m ; d)
x = 1, 4 m































r = 0.89 m
(b)
Figure 5.45 – Propagation de chocs réguliers dans la nacelle au niveau du carter ; évolution
des niveaux OASPL et SPL des BPF1, BPF2 et BPF3 ; a) RANS vs FDNS ;
b) Ch-int vs FDNS
d’une bonne injection des ondes. La dernière série de calculs présentée dans ce mémoire
consiste à injecter des chocs irréguliers. À partir des mesures au plan p2 (cf. chapitre
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Table 5.6 – Différence de niveau sonore au niveau du carter entre les simulations numé-
riques RANS et CAA Ch-int et la méthode FDNS
3), un signal temporel moyen est reconstruit et injecté dans un domaine de calcul 3D
modélisant l’entrée d’air réelle de la configuration MASCOT 2 (carter + moyeu).
5.4.1 Construction du maillage et mise en œuvre des calculs
Comme des ondes de choc irrégulières sont injectées, il faut mailler le domaine de
calcul sur 360°. Ce nouveau domaine de calcul correspond au maillage précédent (rotor
parfait) dupliqué B fois. Cependant, afin de diminuer la durée de la simulation, la
discrétisation axiale (auparavant sur-raffinée) est moins dense. Seulement une cellule
sur quatre est conservée dans cette direction. Le taux d’étirement est maintenant égal
à 1,12. Les caractéristiques du nouveau maillage sont répertoriées dans le tableau 5.7.
Régime 0,925 Nn
Raie discrétisation axiale discrétisation angulaire




Table 5.7 – Caractéristiques du maillage CAA déraffiné
Les chocs pour le régime 0,925 Nn sont injectés et propagés dans ce nouveau do-
maine. Les résultats sont comparés à ceux du maillage précédent sur la figure 5.46. Les
niveaux sonores sont très proches malgré une légère dissipation du BPF3 (1,3 dB en
fin de propagation). Les signaux temporels sont représentés à x = 0 et 1,4 m sur la
figure 5.47. On observe une très légère atténuation comme sur les niveaux SPL. Néan-
moins, le maillage reste suffisamment raffiné pour correctement propager les chocs aux
fréquences d’intérêt.
Un signal de pression est généré à partir des mesures enregistrées par un capteur de
pression situé au plan p2 de la conf. 1 au régime 0,925 Nn (cf. figs. 3.17(a) et 3.17(b)
du chapitre 3). Un signal moyen (cf. fig. 5.50(a), en bleu) est généré en moyennant sur
la durée totale d’acquisition (soit 3507 moyennes) les signaux temporels enregistrés par
un capteur de pression aﬄeurant la paroi du carter, situé dans le plan p2 (proche de la
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(a)





















Figure 5.46 – Effets du déraffinement du maillage (régime 0,925 Nn) ; a) maillage déraf-
finé coloré par la pression ; b) propagation de l’OASPL et des BPF1, BPF2
































x = 1.4 m
(b)
Figure 5.47 – Effets du déraffinement du maillage. Pression de l’onde de choc à r = 0, 89
m (régime 0,925 Nn) ; a) à l’injection (x = 0 m) ; b) après propagation
(x = 1.42m)
souﬄante). Plusieurs simulations sont réalisées afin d’analyser en détail la propagation
des FMR. La première modélise un canal annulaire infiniment mince (2D). Le maillage
est généré en ne conservant que les deux premières cellules radiales du maillage 3D.
Le rayon du domaine de calcul est donc égal à R. Le signal obtenu par les mesures est
directement injecté. Ce calcul est comparé à la méthode FNDS (avec et sans modélisa-
tion de l’atténuation des modes évanescents pour un conduit cylindrique, régie par le
terme σ de (1.58)). La méthode FDNS sans modélisation de l’atténuation des modes
évanescents est notée FDNS∗, afin de faciliter la lecture du mémoire.
La seconde simulation est 3D. Elle utilise l’évolution radiale de l’amplitude du choc
du RANS ∆p(r) (cf. fig. 5.48). Le signal temporel moyen p(t, R)⇔ p(θ, R) est issu des
capteurs de pression à R. Le facteur d’évolution radial de l’amplitude ∆p(r)/∆p(R) est
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déterminé à partir du calcul RANS (cf. fig. 5.48). La pression injectée dans le domaine
CAA est ensuite obtenue en multipliant la pression à la paroi par le facteur radial :




















Figure 5.48 – Profil radial de l’amplitude du choc ∆p(r) dans le plan p2 ; RANS à 0,925
Nn
La figure 5.49 représente le maillage de peau des calculs FDNS∗, CAA 2D et CAA
3D coloré par la pression à tf .
(a) (b) (c)
Figure 5.49 – Maillages colorés par la pression (régime 0,925 Nn) ; a) FDNS∗ ; b) CAA
2D ; c) CAA 3D
5.4.2 Calculs CAA 2D vs FDNS
Les résultats CAA 2D sont confrontés à la méthode FDNS∗ sur les figures 5.50 et
5.51. Les spectres et signaux temporels aux plans p2 et p3 (x = 0 et 1,42 m) sont
tracés sur la figure 5.50. Les signaux temporels et les spectres sont en parfait accord
dans le plan p2. Après propagation, les effets de la coupure du maillage sont visibles
à partir du BPF3, mais ont peu d’influence sur la signature temporelle. Sur la figure
5.50(b), les extremums des ondes issues de l’approche FDNS∗ semblent être supérieurs
à ceux de la simulation numérique mais résultent en fait du phénomène de Gibbs (40
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harmoniques du BPF pris en compte) dans le calcul FDNS∗. Les évolutions des niveaux
OASPL ainsi que des BPF1, BPF2, BPF3 et des FMR9, FMR27 et FMR45 (fig. 5.51)
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Figure 5.50 – Propagation de chocs irréguliers ; comparaison des méthodes FDNS∗ et CAA
2D ; a) signaux de pression à x = 0 ; b) signaux de pression propagés (x =
1, 42m) ; c) spectres à l’injection x = 0 m ; d) spectres propagés à x = 1, 42
m
Les hypothèses posées dans la méthode FDNS∗ correspondent à la propagation de
chocs dans un conduit annulaire infiniment mince (calcul CAA 2D), ce qui a déjà été
noté dans le chapitre 4. Les effets de la coupure des modes évanescents modélisés dans
la méthode FDNS, sont étudiés ci-dessous.
Effets de la coupure des modes évanescents (FDNS∗ vs FDNS)
Lors de la comparaison de la méthode FDNS∗ et de la simulation numérique CAA
2D, la coupure des modes évanescents n’est pas modélisée car elle correspond à une
propagation cylindrique. Dans un conduit annulaire infiniment mince, les chocs se com-
portent comme des ondes planes. Les solutions FDNS∗ et FDNS sont comparées sur
la figure 5.52. Bien que l’OASPL soit presque identique dans les deux cas, des désac-
cords importants apparaissent dans les zones d’extinction des modes (x ' 1, 42 m pour
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Figure 5.51 – Propagation de chocs irréguliers dans un canal annulaire infiniment mince ;
comparaison des calculs FDNS∗ et CAA 2D ; a) OASPL et SPL des BPF1,
BPF2 et BPF3 ; b) FMR9, FMR27 et FMR45
le BPF1, x = 0, 68 m pour le BPF2 et x = 0, 4 pour le BPF3). En ce qui concerne
les FMR, les différences sont moins marquées. Il est néanmoins important de noter
qu’en fin de propagation le BPF1 se trouve dans une zone d’atténuation, ce qui mène
à une différence de 11,5 dB entre les deux calculs. Cependant, la répercussion de ce
phénomène sur le signal temporel est très faible.
Les effets de coupure modélisés dans le calcul FDNS peuvent donc être importants
et engendrer des écarts significatifs en fin de propagation avec un calcul CAA 2D (très
proche à la méthode FDNS∗).
5.4.3 Calculs CAA 3D vs CAA 2D
L’atténuation des BPF et des FMR est tracée sur la figure 5.53 à trois rayons.
Les courbes de SPL aux rayons r = 0, 89 et 0,85 m sont très proches. À r = 0, 78 m
les courbes des SPL ont une tendance différente. La figure 5.54 compare les profils de
pression des chocs irréguliers à la simulation de chocs semblables (Ch-int du paragraphe
5.3.3) pour trois positions axiales. Au fur et à mesure de la progression des ondes, les
profils radiaux se rapprochent mais le niveau à la paroi varie fortement. La vitesse
moyenne obtenue dans les deux calculs est tracée sur la figure 5.55. Les fluctuations de
vitesse dues aux chocs (0 ≤ x ≤ 0, 47 m) sont plus intenses et une légère sur-vitesse
apparaît à x > 0, 47 m.
Les simulations 2D (canal infiniment mince) et 3D (géométrie réelle) sont compa-
rées afin d’étudier l’influence des effets tridimensionnels sur la propagation des FMR.
La figure 5.56 compare la propagation des BPF et des FMR pour les deux simulations
numériques. La figure 5.58 trace les spectres et les signaux temporels à l’injection (plan
p2 à x = 0 m) et après la propagation (plan p3 à x = 1, 42 m). Plusieurs remarques
importantes découlent de ces comparaisons. Tout d’abord, la différence de niveau glo-
bal entre les simulations 2D et 3D est plus faible que celle en rotor parfait : 1,4 dB
contre 3,9 dB à x = 0, 4 m (cf. tableau 5.6). Les phénomènes de redistribution d’éner-
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Figure 5.52 – Influence de la prise en compte de l’atténuation des modes évanescents ;
comparaison des résultats FDNS et FDNS∗ ; a) OASPL et SPL des BPF1,
BPF2 et BPF3 ; b) FMR9, FMR27 et FMR45 ; c) spectres propagés (x =
1, 42m) ; d) signaux de pression propagés (x = 1, 42m)
gie ont tendance à uniformiser le niveau sonore global. Cela s’explique par le fait que
l’énergie n’est plus uniquement concentrée aux harmoniques du BPF (cf. figs. 5.58(a)
et 5.58(b)). La deuxième remarque concerne non plus le niveau global mais celui des
harmoniques, qui présente de grandes disparités entre les deux calculs. En particulier,
à x = 1, 42 m (cf. fig. 5.56), le niveau du BPF1 du calcul 3D est supérieur de 37 dB par
rapport à la simulation 2D. Alors que la propagation 2D présente des zones d’extinc-
tion des raies, cette caractéristique est faiblement marquée dans la propagation 3D. Les
effets de propagation tridimensionnelle mènent donc à une redistribution énergétique
très différente de celle de la propagation 2D. La forme des ondes en fin de propagation
est également très différente. Les chocs propagés en 2D sont semblables à des ondes
en N, tandis que ceux propagés dans le domaine 3D n’ont pas de front de choc bien
défini et comportent une pente de recompression non rectiligne. Ce phénomène a éga-
lement été identifié dans les paragraphes précédents (rotor parfait). L’évolution de la
vitesse moyenne est également différente (cf. fig. 5.59). Les corrections apportées par
la méthode FDNS qui tiennent compte de la coupure des modes évanescents tendent
à rapprocher les niveaux du calcul 2D (la solution CAA 2D étant quasi identique au
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Figure 5.53 – Propagation 3D de chocs irréguliers aux différents rayons r=0,89, 0,85 et
0,78 m ; a), b) et c) OASPL et SPL des BPF1, BPF2 et BPF3 ; d), e) et f)
FMR9, FMR27 et FMR45
résultat de la méthode FDNS∗) vers la solution CAA 3D mais sous-estiment largement
les effets 3D (fig. 5.57).
5.4.4 Calculs CAA 3D vs mesures
Après avoir étudié les effets de coupure des modes évanescents et analysé les diffé-
rences de comportement entre les propagations 2D et 3D, les résultats de la propagation
3D des chocs sont confrontés aux mesures. Le modèle de génération de FMR de McAl-
pine & Fisher est également mis en œuvre afin de déterminer les apports de l’approche
numérique. Les résultats expérimentaux et analytiques proviennent du chapitre 3 (§
3.4). Les figures 3.17(a) et 3.17(b) sont reproduites sur la figure 5.60 et les résultats du
calcul CAA 3D y sont superposés. Pour rappel, le signal mesuré provient de la moyenne
des spectres issus de l’enregistrement des signaux temporels par les capteurs de pres-
sion situés sur un même plan. Chaque spectre est calculé par une transformation de
Fourier rapide en utilisant la méthode de Welch ainsi qu’un fenêtrage de Hanning. En
ce qui concerne le modèle de génération de FMR de McAlpine & Fisher (décrit dans le
chapitre 1 et utilisé dans les chapitres 2 et 3), il permet de générer un train d’ondes en
N à partir d’un spectre de pression sonore (ici le spectre mesuré près de la souﬄante,
cf. fig. 5.60(a) en rouge) et d’un tirage aléatoire de phases. Dix signaux semi-aléatoires
sont générés et propagés selon le modèle FDNS. Les courbes bleues de la figure 5.60
représentent le spectre moyen issu de la méthode de génération des FMR de McAlpine
& Fisher avant (cf. fig. 5.60(a)) et après (cf. fig. 5.60(b)) propagation.
Le signal injecté numériquement dans le domaine acoustique 3D est obtenu en
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Figure 5.54 – Profils radiaux de pression au cours de la propagation ; SPL des BPF1 (bleu),
BPF2 (rouge) et BPF3 (vert) ; a) x = 0 m ; b) x = 0, 35 m ; c) x = 0, 7 m ;
d) x = 1, 42 m
















r = 0.85 m
Figure 5.55 – Vitesse axiale moyenne à la paroi (r = 0, 89) : comparaison des calculs ondes
de choc régulières et irrégulières
moyennant sur la durée totale des acquisitions (soit une moyenne sur 3507 échantillons)
les signaux temporels enregistrés par un capteur de pression aﬄeurant la paroi situé
dans le plan p2 (proche de la souﬄante).
À l’instant initial, les spectres générés par les deux méthodes sont semblables aux
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Figure 5.56 – Effets tridimensionnels de la propagation des chocs irréguliers : comparaison
des résultats issus des calculs CAA 2D et CAA 3D à la paroi (r = 0, 89 m) ;
a) OASPL et SPL des BPF1, BPF2 et BPF3 ; b) FMR9, FMR27 et FMR45





































Figure 5.57 – Effets tridimensionnels de la propagation des chocs irréguliers : comparaison
des résultats issus des calculs FDNS et CAA 3D à la paroi (r = 0, 89 m) ;
a) OASPL et SPL des BPF1, BPF2 et BPF3 ; b) FMR9, FMR27 et FMR45
mesures. À x = 1, 42 m, le spectre issu de la méthode de génération des FMR est
plus lisse puisqu’il résulte de la moyenne de 10 signaux propagés. Le niveau moyen des
FMR est assez bien modélisé, notamment au niveau des FMR(n−1/2)B (c.-à-d. les FMR9,
FMR27, FMR45, etc.). Cependant l’enveloppe du spectre expérimental, notamment la
dynamique entre les différents harmoniques (≈ 15 dB), n’est pas bien captée par la
FDNS et surtout, le niveau des BPF ne correspond pas aux mesures. Hormis pour le
fondamental, les BPF ne se démarquent pas du niveau moyen des FMR. De plus, le
niveau du BPF1 est inférieur à la mesure de 4,7 dB.
En ce qui concerne les résultats CAA, les 27 premières raies sont très bien résolues.
Le niveau du BPF1 est relativement proche de la mesure (+2, 6 dB) et la forme du
spectre est très semblable sur toute la gamme de fréquences étudiée. Cependant des
différences sont visibles entre la mesure et le spectre issu de la simulation numérique,
notamment le niveau des FMR(n−1/2)B qui est fortement sous-estimé. Malgré ces dif-
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Figure 5.58 – Propagation de chocs irréguliers : comparaison des simulations numériques
CAA 2D et 3D à la paroi (r = 0, 89 m) ; a) spectres à l’injection x = 0 ; b)
spectres propagés x = 1, 42 m ; c) signaux de pression à x = 0 m ; d) signaux
de pression propagés (x = 1, 42 m)















Figure 5.59 – Écoulement axial moyen : comparaison des simulations numériques CAA 2D
et 3D à la paroi (r = 0, 89 m)
férences, les résultats de la simulation numérique 3D sont très proches des mesures et
permettent de bien estimer l’enveloppe du spectre et le niveau des harmoniques du
BPF.
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Figure 5.60 – Propagation de chocs irréguliers (régime 0,975 Nn) : comparaison de la si-
mulation numérique CAA 3D à la paroi (r = 0, 89 m) aux mesures ; a)
spectres à l’injection x = 0 ; b) spectres propagés x = 1, 42 m
Les dix signaux issus du modèle de génération des FMR de McAlpine & Fisher sont
propagés par la méthode FDNS. Le spectre moyen propagé est alors assez proche des
mesures et du calcul CAA 3D (cf. fig. 5.60(b)). Cependant, lorsque le modèle FDNS est
utilisé pour propager un seul train d’ondes (signal temporel moyen issu des mesures)
les niveaux sonores en fin de propagation sont très différents du calcul CAA 3D (cf. fig.
5.57). Ces écarts proviennent de plusieurs facteurs. La méthode de génération des FMR
produit un signal analytique pseudo-aléatoire composé de B ondes en N. Leur forme
est donc différente du signal injecté dans le calcul CAA 2D. Le deuxième point est que
la méthode de génération des FMR fournit un spectre moyen ; dix signaux pouvant
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fortement varier entre eux sont propagés et moyennés en fin de calcul. Ces variations
sont d’autant plus importantes qu’à x = 1, 42 m, le BPF1 du calcul 2D (CAA et FDNS∗)
de la figure 5.51(a) se situe dans une zone d’atténuation. De légères fluctuations des
conditions initiales peuvent donc conduire à une variation importante du SPL du BPF1.
Ces zones d’atténuation étant faiblement marquées dans la configuration 3D, à cette
distance de propagation, le niveau du BPF1 est nettement moins sensible aux variations
des conditions initiales.
En première conclusion, la prise en compte des effets 3D semble être nécessaire à
la bonne propagation d’ondes de choc (régulières ou non). Les résultats du calcul 3D
sont très proches des mesures. L’enveloppe du spectre est bien modélisée et les niveaux
des BPF sont très bien évalués. Cependant seul un signal moyen propagé est comparé
aux mesures, qui résultent d’un grand nombre de rotation du rotor et donc de trains
d’ondes. La méthode de génération de FMR de McAlpine & Fisher, fournit un spectre
moyen, plus monotone, également proche des mesures mais tendant à sous-estimer le
niveau de certaines raies et notamment les BPF, pour la configuration MASCOT 2
étudiée.
5.5 Analyse critique des simulations numériques RANS
et CAA
Une discussion est maintenant menée à partir des résultats de ce chapitre afin
d’identifier les différents phénomènes dont résulte la propagation des chocs dans les
turboréacteurs et ainsi exposer les apports de la méthode d’injection de chocs dévelop-
pée dans cette thèse.
Au fur et à mesure que la hauteur de veine du conduit augmente, les effets tridimen-
sionnels diminuent l’atténuation du niveau sonore à la paroi. Le profil radial des ondes
de choc propagées dans des conduits 3D évolue pendant la propagation ; les modes
évanescents sont progressivement atténués. Dans l’exemple étudié au paragraphe 5.1.1
(basé sur la configuration FANPAC), seul le mode radial µ = 1 du BPF1 est passant.
En fin de propagation, la forme du profil radial de pression tend vers cette solution (cf.
fig. 5.8). Lorsque les chocs sont propagés dans des conduits quasi-2D, leur comporte-
ment est différent : le niveau de pression sonore est constant sur toute la hauteur et ce,
quelle que soit la distance de propagation. Les chocs semblent alors se propager comme
des ondes planes mais avec une trajectoire hélicoïdale selon la direction du choc. Ce
comportement correspond aux hypothèses de propagation 2D du modèle FDNS. La
forme du signal de pression est également différente. Tandis que les chocs propagés
dans un conduit fin s’apparentent (en fin de propagation) à des ondes en N, la forme
des chocs évoluant dans un conduit cylindrique est plus complexe avec des pentes de
recompression non constantes (cf. fig. 5.4).
Ces effets ne semblent pas être uniquement liés aux processus de propagation en
conduit cylindrique. En effet, dans les cinq maillages étudiés au paragraphe 5.1.1, seul
le mode radial µ = 1 du BPF1 est propagatif (cf. fig. 5.6) et tous les maillages devraient
modéliser correctement l’atténuation de cette raie. Or le niveau du BPF1 à la paroi varie
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de 3 dB en fin de propagation entre le conduit le plus large et le plus fin. Des effets
purement non linéaires durant la propagation des ondes semblent donc produire cet
écart. Les prévisions issues des calculs RANS montrent également des écarts significatifs
avec les solutions FDNS (même s’ils ne sont pas toujours en accord avec les prévisions
CAA), qui tendent à confirmer l’importance de ces effets 3D. Prendre en compte la
géométrie réelle de la nacelle est donc nécessaire afin d’obtenir des résultats précis.
Un deuxième commentaire porte sur la différence entre les calculs RANS et CAA.
Les deux approches ne prévoient pas une atténuation des niveaux des BPF similaire.
Ces désaccords sont également visibles sur les signaux temporels. Les analyses ont été
effectuées à trois hauteurs de veine : au niveau du carter (dans la couche limite), juste
en deçà (où l’intensité des chocs du RANS est maximale) et à un rayon inférieur. Les
écarts des solutions proches du carter peuvent s’expliquer par la présence d’un gradient
de vitesse dans la couche limite non modélisé dans le calcul Euler. Cependant les ob-
servations aux autres rayons varient d’une configuration à l’autre. En ce qui concerne
la configuration FANPAC, le BPF1 en fin de propagation semble être bien prévu à tous
les rayons (cf. fig. 5.19). À r = 0, 415 m, malgré un début de propagation semblable, le
SPL des BPF2 et BPF3 du RANS atteignent un plateau à partir de x = 0, 15 m, tandis
que le niveau sonore du calcul CAA continue de s’atténuer. Ce phénomène pourrait
être dû au fort déraffinement du maillage ou d’effets liés à une sous résolution spa-
tiale des longueurs d’onde. Cependant à r = 0, 35 m, les résultats CAA et RANS sont
très proches et aucune réflexion n’est visible sur les calculs. Il est d’ailleurs intéressant
de noter que les résultats à r = 0, 35 m sont étonnamment proches malgré la très
faible résolution spatiale des BPF2 et BPF3 du RANS (seulement 20 et 14 cellules par
longueurs d’onde axiale). Quant à la configuration MASCOT 2, le maillage axial est
également sous-résolue (par rapport à l’étude effectuée en 2D au chapitre 4, § 4.4.2) et
le schéma temporel est également plus dissipatif et dispersif (backward Euler). Alors
que les résultats RANS prévoient des niveaux des raies inférieurs à ceux issus de la
méthode FDNS, les prévisions CAA, conformément au paragraphe 5.1.1, prévoient des
BPF toujours supérieures aux configurations 2D. Une explication possible de ces écarts
est attribuée à une éventuelle réflexion des chocs par la couche limite, qui expliquerait
les différences aux grands rayons. Il faut également noter que la configuration MAS-
COT 2 devient supersonique aux régimes supérieurs à 0,8Nn. Au niveau du carter, le
nombre de Mach relatif pour le régime 0,875Nn est peu supérieur à un (Mrel = 1, 13
contre Mrel = 1, 2 à 0,925 Nn) et les effets non linéaires peuvent être plus difficilement
modélisables par des modèles d’ondes en N.
Plusieurs études complémentaires devraient être menées afin d’évaluer les contribu-
tions de ces phénomènes. Tout d’abord, un calcul Euler peut être réalisé par la méthode
d’injection décrite dans ce mémoire sur les maillages RANS, avec les mêmes schémas
numériques. L’effet de la coupure du maillage sur les BPF2 et BPF3 du calcul 3D serait
ainsi évalué. Ce résultat permettrait ainsi d’écarter un harmonique (ou bien les deux)
des analyses. Ensuite, une simulation URANS d’injection et de propagation de chocs
pourrait être réalisée. Bien qu’il soit plus lourd à mettre en œuvre, ce calcul serait
basé sur les mêmes principes que les simulations CAA décrites dans ce mémoire mais il
inclurait également les effets de la couche limite. Ainsi, les hypothétiques réflexions et
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réfractions des ondes par la couche limite seraient analysées. D’autre part, les calculs
réalisés dans ce chapitre pourraient être comparés au modèle analytique 3D développé
à Airbus par Kassem [27]. La souplesse de la méthode d’injection et de propagation
numérique de chocs mise au point dans cette thèse permet de simuler facilement des
configurations correspondant aux hypothèses du modèle analytique 3D (écoulement
uniforme, etc.). La confrontation de ces deux approches aiderait à valider les méthodes
ou à analyser d’hypothétiques différences entre les résultats.
Enfin, pour simuler les FMR, un train d’ondes irrégulières est injecté dans le do-
maine du calcul CAA 3D. Comparativement à la propagation d’ondes régulières, les
effets tridimensionnels sont moins marqués sur le niveau global, du fait de la redis-
tribution énergétique entre les BPF et les FMR. Cependant, les spectres en fin de
propagation sont très différents. Ces effets ne doivent pas être correctement captés. Les
résultats de la simulation numérique sont très proches des mesures (cf. fig. 5.60). Le
modèle de génération d’irrégularités de McAlpine & Fisher (propagée par la FDNS)
offre certains avantages. En particulier, la simulation numérique est plus précise et plus
proche des mesures mais est chronophage (120 h sur 256 cœurs pour un maillage de
57 millions de cellules). Le modèle de génération de FMR est très rapide (quelques
secondes en comptant la propagation par FDNS) et fournit une estimation raisonnable
mais cependant beaucoup moins précise. En effet, dans la configuration MASCOT 2
étudiée, les niveaux sonores des BPF supérieurs au BPF1 sont nettement sous-estimés




Cette thèse a consisté à prévoir le bruit de choc rayonné par les turboréacteurs en
régime transsonique. Elle s’articule en deux parties suivant une modélisation analy-
tique ou numérique des phénomènes étudiés. De plus, la problématique est abordée en
distinguant le phénomène de génération des chocs de leur propagation. Concernant la
génération, on distingue trois types de techniques permettant d’obtenir la signature
des chocs.
La première repose sur des campagnes d’essais sur maquette en banc de moteur, du-
rant lesquelles des capteurs de pression placés à proximité de la souﬄante enregistrent
le signal temporel de pression à la paroi. Ces mesures fournissent uniquement des don-
nées à un seul rayon mais leurs acquisitions de longue durée sont plus représentatives.
Un spectre moyen de la pression sonore peut être calculé à partir de milliers de rota-
tions. En pratique, le bruit rayonné par l’entrée d’air d’un turboréacteur est composé
de trains d’ondes légèrement différents les uns des autres à cause des légères variations
du régime de rotation du rotor. Le spectre moyen qui tient compte de ces fluctuations
est donc une donnée importante. Une deuxième information cruciale pour déterminer
la gêne acoustique est la puissance acoustique. Or, les signaux n’étant disponibles qu’à
la paroi, des hypothèses sont malgré tout nécessaires (évolution radiale des raies, calcul
des fluctuations de vitesse, etc.) pour estimer la puissance acoustique dans la manche
d’entrée d’air.
La deuxième méthode permettant d’obtenir la signature des chocs est la simulation
numérique, le plus souvent des calculs RANS réalisés dans le repère tournant. Ces
calculs fournissent le signal de l’onde non plus uniquement à la paroi mais sur toute
une section droite de la nacelle. De plus, le champ conservatif est alors disponible et
la puissance acoustique peut être estimée de manière plus rigoureuse (à partir de la
formulation de Cantrell et Hart). Cependant, la prise en compte de défauts de calage à
l’origine des FMR nécessite des calculs sur 360°extrêmement coûteux et se limite à des
configurations bien définies. Les variations de vitesse du rotor pour un régime donné
ainsi que des brassages d’aubes différents conduisent à une multitude de simulations
hors de portée des capacités numériques actuelles. Une méthode retient cependant
l’attention : développée par Gliebe et al. [19], elle consiste à reconstruire un train
d’ondes irrégulières à partir d’un nombre limité de simulations numériques.
La troisième technique est la génération du signal de pression des chocs par des
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modèles analytiques. Deux méthodes essentielles se dégagent de la bibliographie : le
modèle de Pickett, qui génère des ondes en N à partir de données statistiques du
turboréacteur, et la méthode de McAlpine & Fisher, qui modélise un train d’ondes
en N à partir d’un spectre proche de la souﬄante (eg. mesuré). Ces modèles moins
précis présentent l’avantage d’être rapides et peu coûteux mais nécessitent également
des données issues d’essais en banc de moteur.
En ce qui concerne la propagation des ondes, elle peut être étudiée par des modèles
analytiques ou bien par des simulations numériques. De nombreux modèles ont été
développés depuis les années 1970. Écrits en deux dimensions (à l’exception du modèle
développé par Fernando et repris par Kassem), ces modèles reposent sur de nombreuses
hypothèses (écoulement moyen uniforme, géométrie de la nacelle simplifiée, etc.).
Dans ce mémoire, les aspects de la génération des chocs ainsi que leur propagation
ont été étudiés sous des angles analytiques et numériques. Tout d’abord, les principaux
modèles théoriques de propagation ont été exposés et commentés. Ces modèles sont
souvent brièvement décrits dans la littérature et les hypothèses dont ils découlent sont
rarement explicitées. Le premier chapitre de ce mémoire est donc dédié au recoupement
des différentes méthodes de génération et de propagation des chocs. Les équations ré-
solues par les différents modèles de propagation des chocs (notamment l’équation de
Burgers résolue par la méthode FDNS) sont réécrites à partir des équations générales
de la mécanique des fluides. De plus, l’expression de la décroissance du saut de pression
d’une onde en N au cours de sa propagation (modèle de Morfey & Fisher) est retrou-
vée à partir de l’équation de Burgers spectrale (cf. annexe B). Cette démonstration,
inédite à la connaissance de l’auteur, démontre également l’absence de redistribution
énergétique lorsque le spectre est uniquement composé des BPF (rotor parfait). Par
la suite, les principales méthodes de génération de FMR et de propagation des chocs
ont été implémentées (codes Matlab) et appliquées à plusieurs configurations de tur-
boréacteur afin d’identifier leurs limites respectives. Durant cette thèse, des données
d’une campagne d’essais du démonstrateur MASCOT 2 ont été fournies par Snecma.
Au cours de ces essais, les signaux temporels ont non seulement été enregistrés à deux
positions axiales (proche de la souﬄante et en fin de propagation), mais le calage des
aubes a également été mesuré pendant le fonctionnement du moteur. À partir de ces
données, une nouvelle méthode de génération de FMR a été développée et appliquée.
Ce modèle permet de reconstruire un train d’ondes irrégulières à partir du calage des
aubes.
Le deuxième volet de la thèse a porté sur la simulation numérique de la propaga-
tion des chocs, dans le but de s’affranchir des hypothèses posées dans les méthodes de
propagation analytiques. La géométrie complexe de la nacelle ainsi que l’écoulement
réaliste sont alors modélisés. Les calculs CAA fondés sur la résolution des équations
d’Euler se sont focalisés uniquement sur les phénomènes de propagation non linéaires
3D et non pas sur la génération des chocs (donnée du problème). Pour cela, les chocs
sont directement injectés dans un domaine de calcul acoustique avec une condition
de non-réflexion, nécessitant le champ conservatif comme donnée d’entrée. Les calculs
RANS et Euler ont été réalisés avec le code elsA de l’ONERA. La signature de l’onde
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peut provenir soit d’un calcul RANS modélisant la génération du choc, soit de mesures.
Cependant, les mesures ne fournissent que la pression (à la paroi). Une méthode de
reconstruction du champ conservatif à partir des fluctuations de pression a été déve-
loppée. La méthode numérique mise en œuvre a été validée dans un premier temps en
confrontant des simulations d’injection de trains d’ondes réguliers puis irréguliers dans
des canaux annulaires infiniment minces avec le modèle de propagation FDNS. Ensuite
des simulations tridimensionnelles ont été réalisées. La hauteur radiale du conduit a
été progressivement augmentée afin de mettre en évidence les effets 3D de la propaga-
tion des chocs. Ces effets limitent l’atténuation des chocs (mesurés au carter) durant
la propagation. La forme du profil radial des ondes injectées a été également examinée,
du fait que, lorsque seuls les signaux de pression à la paroi sont disponibles (mesures ou
signal analytique), leur évolution radiale doit être modélisée. Dans un deuxième temps,
la géométrie réelle des configurations étudiées (FANPAC et MASCOT 2) a été maillée
et des ondes de choc identiques provenant de calculs RANS (également fournis par
Snecma) ont été injectées et propagées. Les résultats ont été comparés aux solutions
RANS directes et ont été analysés en détail. Les simulations basées sur les équations
Navier-Stokes moyennées et d’Euler présentent des différences notables qui pourraient
provenir de plusieurs facteurs. Une sous résolution des maillages RANS pourrait af-
fecter la propagation des harmoniques élevés et une réflexion des ondes par la couche
limite (non modélisée dans les calculs CAA) pourrait également expliquer en partie ces
différences dans la mesure où les solutions numériques tendent à converger au fur et à
mesure que l’on s’éloigne des zones de fort gradient de vitesse.
Enfin, des ondes irrégulières provenant des mesures de la campagne d’essais MAS-
COT 2 ont été injectées dans le domaine de propagation 3D. Une simulation 2D a
également été réalisée afin de mettre en évidence les effets 3D sur la propagation des
FMR. Bien que les niveaux OASPL issus des deux calculs soient assez proches, l’al-
lure des spectres en fin de propagation est très différente. Les effets 3D doivent donc
être modélisés. De plus, la simulation tridimensionnelle est en très bon accord avec
les mesures. Le calcul 3D a également été comparé avec la méthode de génération des
FMR de McAlpine & Fisher (moyenne de 10 signaux) propagée par le modèle FDNS.
Couplée à la méthode de génération de FMR, le modèle FDNS reste compétitif puisque
les spectres obtenus (voir chapitre 3) sont en assez bon accord avec les mesures mais
seule l’approche CAA 3D permet de capter avec précision le niveau des BPF en fin de




La méthode de génération de FMR de McAlpine & Fisher permet donc de trai-
ter un grand nombre de configurations en un temps limité. Combinée à la méthode
FDNS, cette approche permet de prévoir rapidement un spectre moyen assez proche
des mesures. Cependant, les effets 3D de la propagation et l’écoulement réel généré par
la géométrie complexe de la nacelle des turboréacteurs sont ignorés. Cela conduit, en
fin de propagation, à des écarts pouvant être importants entre les niveaux de certaines
raies dominantes estimées et mesurées. D’un autre côté, les simulations numériques
permettent de propager correctement les ondes de choc mais sont coûteuses. Les dé-
veloppements réalisés dans cette thèse offrent néanmoins des pistes d’amélioration des
techniques couramment employées concernant la prévision du bruit de choc des turbo-
réacteurs. Le modèle de génération de FMR développé au cours de cette thèse permet
de générer une organisation des aubes autour du rotor minimisant une ou plusieurs
raies ciblées. L’une des préoccupations des motoristes concernant cette thématique est
de limiter le bruit émis par les chocs dans certaines gammes de fréquences pouvant ne
pas être correctement atténué par le traitement acoustique en paroi de la nacelle. Il
serait donc intéressant d’appliquer cette nouvelle méthode d’optimisation lors d’essais
pour sélectionner un calage minimisant une bande de fréquence choisie.
Concernant la méthodologie numérique développée, des calculs pourraient être réa-
lisés à court terme et aider à l’analyse des différences entre les calculs CAA et RANS
(cf. chapitre 5). Une simulation Euler d’injection de chocs effectuée sur les maillages
RANS et comparée aux calculs CAA (maillages raffinés) identifierait clairement la dis-
sipation due aux maillages RANS et permettrait de se focaliser lors des comparaisons
uniquement sur les fréquences correctement propagées par les calculs RANS. Une étude
de sensibilité du maillage a tout de même été menée en 2D au chapitre 4 (§ 4.4.2), pré-
conisant une résolution numérique de 30 points par longueur d’onde avec les schémas
d’ordre 2 classiquement utilisés (Jameson ou Roe). Dans un deuxième temps, un calcul
URANS basé sur la méthodologie développée dans cette thèse, modélisant également
la couche limite, aiderait à quantifier l’effet de cette couche limite sur la propagation
des chocs et de statuer sur la nécessité ou non de prendre en compte les effets visqueux.
Enfin les calculs CAA 3D pourraient être comparés à la méthode de propagation ana-
lytique 3D développée par Kassem à Airbus. La souplesse de la méthode d’injection
et de propagation numérique de chocs développée dans cette thèse permet de simuler
facilement des configurations correspondant aux hypothèses du modèle analytique 3D
(écoulement uniforme, etc.). La confrontation de ces deux approches permettrait de
valider les méthodes ou d’analyser d’hypothétiques différences entre les résultats.
L’adaptabilité de la méthode d’injection d’ondes permet de soustraire les calculs
RANS de la propagation des chocs et ainsi de raccourcir le domaine de propagation
en tronquant le maillage de la nacelle. En effet, une simulation CAA peut être couplée
avec un premier calcul RANS modélisant uniquement la génération du choc. Permet-
tant de modifier aisément la géométrie de la nacelle, cette méthode peut également
être utilisée afin de tester plusieurs formes de nacelles, symétriques ou non, en vue
d’étudier l’impact de cette géométrie sur la propagation des ondes. La méthode per-
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met également d’injecter tout type de signaux (RANS, mesures ou signal théorique).
Couplée avec le modèle de génération de FMR développé dans la thèse, la méthode
d’injection permettrait de propager un train d’onde issu d’un brassage optimisé dans
une géométrie réaliste.
Enfin, bien que la problématique du rayonnement en champ lointain n’ait pas été
traité dans cette thèse (la puissance rayonnée étant supposée égale à la puissance en
conduit), la directivité amont pourrait être facilement obtenue par la suite en couplant
le calcul CAA avec une formulation intégrale (Kirchhoff ou Wiener-Hopf) appliquée





Détermination des fluctuations de
vitesse et de masse volumique en
fonction des variations de pression à
partir des équations d’Euler 1D
Les phénomènes non linéaires des ondes d’amplitude finie sont principalement dus à
la vitesse de propagation de ces ondes, qui dépend de leur pression. Dans cette annexe,
nous allons déterminer les variations de la célérité du son c, de la vitesse de l’onde v
et des fluctuations de masse volumique ρ′ en fonction de la pression de l’onde.
Invariants de Riemann




















Avec la définition de la célérité du son (cf. (1.19)), l’équation de la conservation de la










À partir de l’équation de la conservation de la masse écrite en fonction de la vitesse
et de (A.2) on écrit une équation de transport sans déformation de deux quantités J∓
appelées invariants de Riemann [24] [31], convectées à la vitesse u ± c. J+ se propage
suivant l’écoulement tandis que J− se propage dans le sens inverse. Dans l’entrée d’air,
Ma = u0/c0 avec u0 < 0, et les ondes de choc se propagent en remontant l’écoulement.
La figure A.1 est un schéma de principe représentant la propagation des ondes de
choc dans l’entrée d’air en géométrie 1D. En suivant cette convention, les invariants de
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Détermination des fluctuations de vitesse et de masse volumique en fonction des
variations de pression à partir des équations d’Euler 1D




















est déterminé à partir de l’équation de l’entropie :











Pour un gaz parfait p = ρRgazT et c =
√
γRgazT , et en considérant un écoulement






γ − 1 (c− c0) . (A.4)
On souhaite exprimer (A.4) en fonction de p′. En écrivant la célérité du son sous forme























En injectant (A.5) dans (A.4), les invariants de Riemann deviennent :


















= 0 pour un écoulement uniforme. En posant Γ± = J±/ (2c0), les













La propagation des ondes de choc vers l’amont se traduit par Γ− 6= 0 et Γ+ = 0.
L’équation (A.6) permet alors d’écrire la perturbation de vitesse du fluide en fonction









Sous les mêmes hypothèses (isentropie et gaz parfait), l’équation (A.3) peut également





















Célérité du son et vitesse d’une onde non linéaire
À partir de ces équations, nous pouvons retrouver les relations utilisées tout au long
de ce mémoire. En 1D, la vitesse d’une onde v en présence d’un écoulement u0 = c0Ma
est égale à la célérité du son c ajoutée à la vitesse du fluide u = u′ + u0. Soit :











γ − 1 +Ma
 .
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Détermination des fluctuations de vitesse et de masse volumique en fonction des
variations de pression à partir des équations d’Euler 1D










où cL est la vitesse du son linéarisée. On retrouve le terme de non-linéarité du fluide
(γ − 1) /2 de (1.23). En linéarisant l’équation de la perturbation de vitesse du fluide







où u′L est la perturbation de la vitesse du fluide linéarisée. Enfin, la vitesse de l’onde
linéarisée vL s’écrit :










équation équivalente à (1.1) sans écoulement moyen.
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Annexe B
Échange énergétique entre les
différents modes angulaires au cours
de la propagation ; rotors réguliers et
irréguliers
Durant la propagation d’un signal d’ondes en N irrégulières, un échange énergé-
tique entre les différents harmoniques (BPF et FMR) se produit, de telle sorte qu’en
fin de propagation les SPL de certaines FMR peuvent être supérieurs à ceux des BPF.
On constate en revanche qu’aucuns échange énergétique entre les BPF n’a lieu lorsque
le signal est régulier, c’est-à-dire en absence de FMR. La hiérarchie des niveaux de
pression sonore des différents harmoniques est donc conservée tout au long de la pro-
pagation. Il semble qu’aucuns travail antérieur n’ait expliqué cette propriété. Dans cette
annexe, nous allons démontrer cette absence de redistribution énergétique à partir de
l’équation (1.56) de la méthode FNDS.
L’absence de redistribution d’énergie entre les différents harmoniques des BPF se














. De plus, pour une unique onde en N, les
composantes de Fourier adimensionnées sont données par (1.62) :
C˜m = (−1)m i∆˜p
2pim
. (B.2)
La combinaison des équations (B.2) et (B.1) permet de déterminer indépendamment
la décroissance des Cm uniquement en fonction de m, de Cm(t=0) (ou ∆p(t=0)), et de t˜.
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Échange énergétique entre les différents modes angulaires au cours de la propagation ;
rotors réguliers et irréguliers
Il est intéressant de détailler le processus de redistribution énergétique. Pour cela,
















L’équation (B.3) est identique à (1.56), à l’exception du terme lié à la troncature du
spectre qui n’a plus lieu d’être lorsque l’on somme le terme C˜lC˜∗l−m jusqu’à l’infini.
Dans le cas d’une seule onde en N, B vaut 1, et m repère les harmoniques des BPF.





En injectant (B.4) dans (B.3) et avec C˜1C˜∗1 = −C˜21 (C˜1 étant un nombre imaginaire





































































































soit en fonction de Cm uniquement :
dC˜m
dt˜
= (−1)m 2impiC˜2m. (B.6)
160
L’équation (B.6) ne dépend plus que du mode m. Chaque composante spectrale C˜m
évolue donc de manière indépendante des raies voisines. Ainsi, le processus de redistri-
bution énergétique entre les raies résulte de la présence des FMR. Pour un train d’ondes
irrégulier, pendant la propagation l’énergie initialement concentrée sur les BPF inter-
agit avec les FMR voisines (cf. (B.3)) et l’évolution des C˜m est fonction de la valeur des
C˜m de tous les autres modes. Enfin, on remarque que l’équation (B.6) est équivalente
à (1.37) déterminée par Morfey & Fisher pour un rotor parfait. En intégrant (B.6), on






Échange énergétique entre les différents modes angulaires au cours de la propagation ;
rotors réguliers et irréguliers
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Annexe C
Propagation acoustique en conduit
Le champ sonore propagé dans un conduit annulaire peut être décomposé en modes
radiaux et angulaires. Cette annexe déduit dans un premier temps les principales étapes
de la décompositions modale. Dans un second temps, si seul le premier mode radial est
propagatif, l’intensité puis la puissance acoustique sont calculées sur une section droite
du conduit, à partir de la pression sonore à la paroi (par ex. enregistrée par un capteur
de pression).
Décomposition modale de la pression
La propagation d’ondes dans un conduit en présence d’un écoulement uniforme, est
décrite dans le domaine spectral par l’équation de Helmohtz convectée. La pression
acoustique solution de cette équation s’écrit en coordonnées cylindriques (r, θ, x) :
p̂(x, r, θ, f) =
∑
m





avec Pmµ(f) les amplitudes modales et Cmµ(r) les fonctions de forme radiale telles que :
Cmµ(r) = AmµJm (κmµr) +BmµYm (κmµr) .
En conduit cylindrique sans corps central, comme Ym → −∞, il s’ensuit qu’il faut
poser Bmµ = 0 et l’expression se simplifie :
Cmµ(r) = AmµJm (κmµr) .
Afin de déterminer la pression acoustique, il est donc nécessaire de calculer les termes
Pmµ(f) et Cmµ(r) (et donc Amµ et Bmµ). Rienstra [53] propose une normalisation de la
fonction Cmµ(r) qui permet d’écrire simplement les coefficients Amµ et Bmµ (méthode














Dans le cas de la propagation d’ondes de choc dans une nacelle de turboréacteur, la
raie de fréquence fm = mN n’est constituée que du mode angulaire m (égal au range






p̂(x, r, θ, f)eimθdθ = p̂(r, fm)
Intensité et puissance acoustique en conduit
Une expression de l’intensité acoustique dans un conduit en présence d’un écoule-
ment moyen homogène et irrotationel a été développée par Cantrell & Hart [6]. L’in-
tensité s’exprime alors :




























)<(p̂(f)û′∗x)−Ma( p̂(f)p̂∗(f)ρ0c0 + ρ0c0û′xû′∗x
)]
. (B.1)
L’expression de l’intensité acoustique peut s’exprimer uniquement en fonction de la
pression sonore en injectant l’équation de conservation de la quantité de mouvement
linéarisée dans (B.1) :
ρ0c0 (k +Makx) û′x = kxp̂(f)
donc :
Ix =











Dans le cas de la propagation d’ondes de choc, seule l’extrémité des aubes est su-
personique, c’est pourquoi les principaux modèles de propagation d’ondes de choc se
limites à une approche 2D en conduit annulaire infiniment mince. De plus, le nombre
de Mach relatif en bout d’aubes est peu supérieur de 1 et seul le mode radial µ = 1
associé au mode angulaire m est propagatif sur la raie fm = mN (de rang égal au
164
mode m). Morfey & Fisher [41] calculent la puissance acoustique en considérant que
le profil radial est constant (comme pour une onde plane) ; ils ne tiennent alors pas
compte des fonctions propres du conduit. Léwy [34] a montré que cette approximation
entraîne une surestimation de la puissance acoustique. C’est pourquoi il relie la valeur
de la pression p̂(r, fm) à la pression à la paroi p̂(Rmax, fm) en utilisant la fonction de






En injectant (B.3) dans (B.2), il vient :
Ix(r) =






















Propagation acoustique en conduit
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 PREVISION DU BRUIT D'ONDES DE CHOC D'UN TURBOREACTEUR 
EN REGIME TRANSSONIQUE PAR DES METHODES 
ANALYTIQUES ET NUMERIQUES 
RESUME : Durant le décollage et la montée d’un avion, les ondes de choc (ou ondes en N) 
engendrées par la soufflante d’un turboréacteur en régime transsonique peuvent devenir une source de 
bruit dominante. L’étude des ondes en N nécessite de se concentrer sur deux processus majeurs : 1) la 
génération d’ondes en N par un rotor parfait (dont toutes les aubes sont identiques) et par un rotor réel 
(en tenant compte des irrégularités géométriques des aubes) ; et 2) la propagation de ces ondes en 
N dans la nacelle, produisant du bruit dont le spectre se compose des harmoniques de la fréquence de 
passage des aubes pour un rotor régulier et des harmoniques aux fréquences multiples de la rotation du 
rotor (FMR) pour un rotor irrégulier. Le but de cette thèse est d’étudier ces deux phénomènes par des 
méthodes analytiques et numériques. Dans un premier temps, les principales théories de la propagation 
des ondes de choc ainsi que les modèles majeurs de génération de FMR sont mis en perspective. Les 
principales méthodes semi-analytiques de génération et de propagation des chocs sont évaluées et 
comparées en les appliquant à des configurations de turboréacteurs. En outre, un nouveau modèle de 
génération de FMR fondé sur des paramètres géométriques des aubes est élaboré par l’intermédiaire 
d’une campagne d’essais. Le deuxième volet du mémoire concerne le développement d’une méthodologie 
de simulation numérique basée sur l’utilisation du code elsA de l’ONERA en résolvant les équations 
d’Euler (approche CAA). Des ondes de choc régulières et irrégulières sont directement injectées dans un 
plan proche de la soufflante et se propagent en remontant l’écoulement. Cette méthode d’injection est 
tout d’abord appliquée à un conduit annulaire infiniment mince et validée par la méthode de 
propagation semi-analytique de McAlpine & Fisher. Ensuite, les effets de propagation 3D sont étudiés 
en augmentant l’épaisseur du conduit. Enfin, la méthode CAA est appliquée à des configurations de 
turboréacteurs modernes et des ondes de choc régulières et irrégulières sont propagées numériquement. 
Les résultats sont comparés aux solutions RANS ainsi qu’aux mesures disponibles. 
Mots clés : acoustique non linéaire, ondes de choc, ondes en N, turboréacteur en régime 
transsonique, fréquences multiples de la rotation du rotor. 
ANALYTICAL AND NUMERICAL PREDICTIONS OF NOISE 
GENERATED BY SHOCK WAVES INSIDE A TURBOFAN AT TRANSONIC 
REGIME 
ABSTRACT : During aircraft takeoff and climb, the shock waves (or N-waves) emitted by the 
fan of a rotor at transonic rotation speeds can be a dominant noise source. The study of N-waves needs 
to take account of two main processes: 1) the generation of N-waves for a perfect rotor (in which all 
blades are identical) and for a real rotor (considering small geometrical blade dispersion), 2) the N-wave 
propagation in the inlet duct producing the blade passing harmonics for a perfect rotor, and the 
multiple pure tones (harmonics of the rotation frequency) for a real rotor. This thesis intends to study 
these two processes on the basis of analytical and numerical considerations. Firstly, the main 
propagation theories and the foremost MPT generation methods are discussed. In a second step, the 
main relevant semi-analytical methods are cross-checked by applying them to representative turbofan 
configurations. Moreover, a novel model of irregular N-wave generation based on blade geometrical 
parameters is investigated thanks to test data. Then, a second part of the work investigates a numerical 
strategy based on elsA ONERA code, solving the full Euler equations (CAA approach). Regular and 
non-regular shock waves are directly injected in a plane close to the fan and propagated in the inlet. 
This injection method is firstly applied on an infinitely narrow annular duct and validated through 
comparisons with the McAlpine & Fisher analytical method. Then, the 3D propagation effects are 
pointed out by increasing the duct height. Finally, the CAA method is applied to actual intake 
geometries of modern turbofan demonstrators, and propagation of regular and irregular shock waves are 
simulated. The numerical results are compared to RANS solutions and to available measurements. 
Keywords : nonlinear acoustics, shock waves, N-waves, transonic fan, multiple pure tones. 
